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CHAPTER  1 


GENERAL  SURVEY 


Prof.  E. A.  Brun* 


GENERALITES 


1.  INTRODUCTION 

As  a  result  of  the  recommendation  made 
at  the  third  AGARD  General  assembly  In 
London  in  September  1953.  the  Plight  Test 
Panel,  after  consultation  with  the  Icing 
Sub-Committee,  decided  at  the  fourth  AGARD 
General  Assembly  in  Scheveningen,  May  1954, 
to  recommend  the  preparation  of  an  Agardo- 
graph  on  the  subject  of  icing,  including 
particularly: 

(a)  Standardization  projects  for  measuring 
devices  a ad  test  techniques  with  a  view 
to  imp*ov‘ng  comparison  among  theoreti¬ 
cal  studio,  measurements,  and  tests 
carried  out  in  various  countries. 

(b)  Basic  information,  through  the  use  of 
which  means  of  protection  cun  be 
developed. 

This  was  intended  therefore  to  be  a  co¬ 
operative  study  in  which  representatives  of 
Canada,  Prance,  tho  United  Kingdom  and  the 
United  States  would  collaborate. 

The  establishment  of  the  plan  and  th 
division  of  the  work  necessitated  consider¬ 
able  correspondence  and  numerous  contacts. 
Each  of  the  participants,  whose  names  are 
given  on  the  Contents  page,  has  read  and 
criticized  the  work  of  the  others,  but  the 
final  form  of  each  chapter  was  agreed  upon 
by  the  editor-in-chief  and  the  author  of  the 
article.  Nothing  has  been  retained  in  the 
text  on  which  general  accord,  at  least 
approximate,  could  not  be  obtained;  all 
sections  on  which  a  similarity  of  viewpoints 
could  not  be  realized  have  been  eliminated. 

As  a  result,  some  lacunee  exist;  we  have 
considered  these  preferable  to  the  Indus  ion 
of  information  which  might  be  unreliable. 


••Sciences  Faculty,  University  of  Paris 


1 .  INTRODUCTION 

A  la  suite  des  recommandatious  faites  a 
la  troisikme  Assemble  G^nerale  de  1‘ 
A.G.A. R. D. ,  a  Londres,  en  septembre  1953, 
le  groupe  de  travail  sur  les  essais  en  vol, 
apres  audition  du  So-^-Comite  de  givrage,  a 
decide,  k  la  quatrikme  Assemble  Gen^rale 
de  1* A.  G. A. R. D. ,  a  Scheveningen,  en  mai 
1954,  de  recommander  la  redaction  d’ un 
Agardog  aphe  sur  le  givrage  comportant 
notarament: 

(a)  des  projets  de  standardisation  des 
apparel Is  de  mesures  et  des  techniques 
d*  essais,  e.i  vue  de  la  confrontation 
des  etudes,  des  mesures  et  des  essais 
effectues  dans  les  divers  pay°; 

(b)  des  donnees  de  base  a  partir  desquelles 
les  moyens  de  protection  peuvent  etre 
prevus. 

Ii  s' agissait  done  d’ une  4tude  co¬ 
operative  k  laquelle  devaient  collaborer 
des  repre'sentants  du  Canada,  des  Etats-Unis, 
de  la  Prance  et  du  Royaue-Uni. 

L'  etablissement  du  plan  et  la  repartition 
du  travail  a  demands  une  correspondence  et 
des  contacts  frequents.  Chacun  des  parti¬ 
cipants,  dont  la  liste  figure  dans  la  table 
des  matikres,  a  lu  et  crltiqu^  le  travail 
des  autres,  mals  la  redaction  finale  do 
chaque  chapitre  s‘ est  etablie  apres  accord 
entre  le  r^dacteur  en  chef  et  le  responsable 
de  1’ article.  N* ont  etc  conserved  dans  le 
3ue  Points  sur  lesquels  1’ entente 
generale  a  pu,  au  mo ins  approximativement, 
se  faire;  tous  les  paragraphes  pour  les¬ 
quels  le  rapprochement  des  points  de  vue 
n'a  pu  3tre  rkalis^  ont  4td  elimin4  :  il 
en  rec,u*te  evidemment  quelques  lacunes; 
no:.*  les  pensons  nrefe'rables  k  des  indica¬ 
tions  sujettes  k  caution. 
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The  N. A.C. A.  was  not  able  to  collaborate 
ofilc'ally  in  the  preparation  of  the  present 
publication,  but  its  aid  has  been  of  great 
value  to  the  editor  in  tv  <nstances. 

»'e  have  thought  it  necessary  to  preface 
the  five  main  chapters  which  deal  with 
specific  aspects  of  the  subject  in  the  Agardo- 
graph,  by  an  initial  chapter  summarizing 
general  knowledge  about  icing.  This  chapter, 
though  unnecessary  for  specialists  in  the 
field,  will  facilitate  understanding  of  the 
chapters  which  follow  for  those  unfamiliar 
with  the  icing  phenomenon.  In  particular, 
the  listing  therein  cf  the  means  of  defense 
against  icing  is  intended  only  to  co-ordinate 
the  whole  problem.  11  need  be,  certain  work 
published  in  France  l*  2,  in  England3  and, 
more  recently,  in  the  United  States1*,  will 
give  a  more  complete  introductory  documenta¬ 
tion. 


2.  THE  ICING  PHENOMENON 

2.1  Icing  Conditions 

The  most  numerous,  and  by  far  the  most 
dangerous,  cases  of  aircraft  icing  occur 
when  the  aircraft  enters  an  atmosphere  con¬ 
taining  supercooled  water  droplets  (super¬ 
cooled  water  cloud,  supercooled  rain).  If, 
at  the  instant  when  it  strikes  the  aeroplane 
surface,  a  drop  of  water  is  at  a  temperature 
below  freezing,  the  impact  puts  a  stop  to 
the  supercooled  condition,  and  the  ice,  which 
forms  immediately,  adheres  strongly  to  the 
surface. 

In  order  for  icing  to  occur  it  is  then 
necessary  that: 

(ai  water  droplets  exist  in  the  air,  either 
in  the  form  of  clouds  or  as  rain. 

(b)  these  droplets  be  captured  by  a  surface 
which  remains,  during  the  capturing 
process,  at  a  temperature  eque  '  o  or 

belcw  (PC. 


Le  N.A.C.A.  n’a  pu  of f 1 c  it  1 lemen t 
collabcrer  h  cette  redaction,  mais  son  aide 
nous  a  ete  precietoe,  en  maintes  occasions. 

Nous  avons  cru  devoir  fai^e  prere'der 
les  cinq  chapitres  suiv^nts,  qufl  corres¬ 
pondent  aux  divers  points  traites  dans 
1’ Agardographe,  d’ un  premier  chapitre  oil  se 
trouvent  resume'es  des  connaissances  genera- 
les  sur  le  givrage.  Ce  chapitre,  inutile 
pour  les  specialist.es,  fecilltera  la  com- 
pre'hension  des  exposes  suivants  aux  per- 
sonnes  peu  far.iliarisees  avec  ce  phenom&ne. 
En  particular,  1*  Enumeration  des  moyens  de 
defense  n’a  pour  objet  que  de  fixer  les 
idees  par  une  vue  synthe'tique  de  la  ques¬ 
tion.  Des  traite's  parus  en  France1’ ?,  en 
Angleterre3  et,  plus  recemment,  aux  Etats- 
Unis*  permettraier une  documentation  pre- 
liminaire  plus  complete,  si  necessaire. 


2.  PHENOMENE  DU  GIVRAGE 

2.1  Conditions  de  Givrage 

Les  cas,  de  beaucoup  les  plus  nombreux 
et  los  plus  dangereux,  de  Klvrage  des  aero¬ 
dynes  se  presentent  quend  ceux-ci  p^netrent 
dans  une  atmosphere  contenant  des  gouttes 
d’eau  en  surfuslon  (nuage  d’ eau  surfondue, 
pluie  surfondue).  Si,  au  moment  oil  elle 
rencontre  la  carol  de  I* avion,  une  goutte- 
lette  d’eau  est  a  une  temperature  negative, 
la  surfusion  cesse  par  le  choc,  et  la  glace, 
lmmediatement  / orm^e,  adhere  fortement  a  la 
surface. 

Pour  qu’il  y  ait  givrage,  il  faut  done, 
en  general: 

(o)  qu*  il  cxiste  dans  I’ait  des  goutte  lettes 
d'eau,  soit  30us  forme  de  nuages,  colt 
sous  forme  de  piuie; 

(b)  que  ces  gouttelettes  soient  capt^es  par 
une  paroi  qui  reste,  au  cours  de  la 
captation,  a  une  temperature  inferieure 
ou  eg ale  a  zero  degre. 


9 


The  study  of  the  icing  phenomenon  can 
thu  be  divided  into  uo  parts: 

(a)  The  mechanics  of  icing.  This  concerns 
the  manner  in  which  the  capture  of 
water  droplets  is  effected  by  the  aero¬ 
plane  in  flight. 

(b)  The  thermodynamics  of  icing.  This  con¬ 
cerns  the  energy  phenomena  acccmoany  ing 
captation  and,  in  particular,  pn  'des 
knowledge  of  the  temperature  at  d .  f  c- 
ent  points  of  the  surface. 

2.2  Mechanics  of  Icing 

The  mechanics  of  icing,  which  is  a  simple, 
special  caseofthe  mechanics  of  suspensions5 , 
and  the  elements  of  which  are  to  be  found, 
in  part,  in  an  older  publication6,  has  been 
the  subject  of  general  studies  in  the 
United  Kingdom7*  a,  in  Prance9,  and  in  the 
United  States10.  More  recent  work  on  the 
subject  is  to  be  found  in  the  two  .lectures 
given  during  the  Airplane  Icing  information 
Course,  at  the  University  of  Michigan,  in 
1953 1 11  i2. 

2.2.1  The  equation  of  the  mechanics 
of  icing 

2. 2.1.1  Imagine  an  obstacle  G  placed  in  * 
deed  having,  at  infinity  upstream,  a  velo¬ 
city  U,,,  \Fig.  I  t.  The  phenomenon  under  con¬ 
sideration  will  obviously  be  the  same  if,  in 
a  stationary  cloud,  the  obstacle  moves  with 
the  velocity  -U^.  The  streamlines  (dotted 
lines),  which  are  straight  at  infinity 
upstream,  are  curved  in  the  neighborhood  of 
the  obstacle.  The  droplets  of  the  clou, 
follow  the  streamlines  where  the  latter  are 
straight,  but  they  have  somewhat  less  curved 
trajectories  than  the  streamlines  in  the 
neighbourhood  of  the  object,  where  the  velo¬ 
city  field  ceaoet.  to  be  uniform  (continuous 
lines).  Then,  certain  trajectories,  i.e. 
those  situated  within  the  surface  constituted 
by  the  tangent  trajectories  strike 
obstacle  G.  The  captation  problem  consists 
in  determining  the  droplet  trajectories  and, 
more  particularly,  the  tangent,  cr  limit 
trajectories,  when  the  velocity  field  i3 
known. 


i*  erode  d!>  phenomene  de  glvrage  peut 
liinsi  se  decomposer  en  deux  parties: 

(» :  la  mecamnu *  o  givrage  :  elle  renseigne 
sur  la  maniere  aont  s’effectue  la  cap¬ 
tation  es  gouttelettes  d’ eau  par  1* avion 
c:.  vol; 

(by  la  *h  -rzc  ynamiquc  du  givrage  :  elle 
•onct-rne  les  phenoaenes  enorge'tiques 
quI  accompagn*»nt  la  caseation  et,  en 
particulier,  permet  de  connaltre  la 
temperature  aux  divers  points  de  la 

purni 

2.2  Mecanique  du  Givi  age 

La  mecanique  du  givrage,  cas  particulier 
simple  de  la  mecanique .  des  susf/ensionsi, 
et  dont  la  matiere  se  trouve,  tn  pnrtie, 
dans  un  travail  plus  ancien6,  a  fait  l’cbjet 
d’ e'tudes  generales  en  Angleterre 7*  8,  en 
Prance9,  aux  Etats-Unis 10.  Un  expose"  plus 
recent  de  la  question  figure  dans  deux  con¬ 
ferences  faites  au  Cours  d’ Information  sur 
le  givrage  des  avions,  a  l'Universite  de 
Michigan,  en  195311*  12. 

2.2.1  Equation  de  la.  meccunque  du  givrage 

2. 2. 1.1  Imaginons  un  obstacle  C  ^ans 

un  nuage^ayant,  a  l'infii.i  une 

vitesse  u,,,  (fig.  1);  le  phenomene  ^tudie 
sera  evidetsment  lc  meme  si,  dans  un  nuage 
immobile^  1’ obstacle  se  dcplace  avec  la 
vitesse  -U^.  Les  lignes  de  courant  (lignes 
Intel rompues) ,  qui  sont  rectllignes  a 
1*  infinl  tmont,  se  courbent  au  voisinage  de 
l*  obatacK  ,  Les  gouttelettes  du  ruage 
suivent  les  lignes  Ce  courant  dans  la  partie 
oil  oelles-ci  sont  rectilignes,  mais  elles 
ont  des  trajectoires  plus  tendues  que  les 
lignes  de  courant  au  voisinage  de  1* obstacle, 
la  cu  le  champ  des  vitesses  cesse  d’etre 
uniforme  (lignes  continues);  ainsl,  cer- 
taines  trajectoires,  celles  situees  a 
l5 interieur  de  la  surface  que  constituent 
les  trajectoires  tangentes,  viennent  ren- 
contrer  1* obstacle  G.  Le  problkme  de  la 
captation  conaiste  a  de"terciner  les  trajec¬ 
toires  des  gouttelettes  et  plus  pr^cisc- 
meut,  les  trajectoires  tangentes,  quand  le 
champ  des  vitesses  est  connu 
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2.2.  1.2  Let  M  be  a  point  in  the  flow,  u„ 

r. 

the  velocity  of  the  air  at  this  point,  and 
Ud  the  velocity  of  the  droplet  at  this  p^int 
(Fig. 2).  The  relative  velocity  Vo)  the 
droplet  with  respect  to  the  air  is  defined 
by 

U  r  -  Ua  (1) 

Let  a  be  the  angle  between  the  velocity 
Ud  and  the  velocity  Ua  (the  deflection  of 
the  droplet);  the  modulus  of  the  velocity 
U  is  given  oy 

U  =  /  Ud2  +  Ua2  -  2  UdUa  cos  a  (2) 

2. 2. 1.3  The  data  of  the  problem  are: 

(a)  the  physical  characteristics  of  the  air, 
i.e.  its  density  p&,  and  its  viscosity 

'V 

(b)  th?  boundary  conditions  of  the  flow, 
i.t.  the  form  and  the  orientation  of  the 
obstacle,  one  of  its  dimensions  C,  and 
the  velocity  of  the  air  at  infinity 
upstream,  U^. 

(c)  the  physical  characters  ics  of  the 
droplet,  supposed  spheric.’  i.e.  its 
density  pd,  its  volune  V  or  its  total 
surface  S  or  its  diameter  D. 

Starting  with  the  data  in  (a?  and  (b), 
fluid  mechanics  makes  it  possilt'  deter¬ 
mine  the  velocity  field  about  the  ostacie; 
this  field  will  be  supposed  known.  The 
object  of  the  mechanics  of  icing  is  to 
obtain,  starting  with  the  data  (c),  the 
droplet  trajectories. 

2.2 .i.4  Tc  obtain  these  trajectories,  we 
shall  assume  the  following  conditions  to  be 
fulfilled; 

(a;  The  streamlines  are  plane ,  i.e.  the 
flow  is  two-dimens ional  or  axially- 
symmetrical. 


2.2. 1.2  Soient  M  un  point  de  1* ecoulement, 
IT.  la  vitessr  de  l'air  en  ce  point,  et 
Ud,  1 o  vitesse  de  la  gouttelette  en  ce 
point  (fig. 2).  L»  vitesse  relative,  U,  de 
la  gouttelette  par  rapport  a  l’air  est 
de'finie  par  la  relation 

U  =  Ud  -  Ua  (1) 

— • 

Soit  a  Tangle  que  fait  i  vitesse  Ud 
avec  la  vitesse  (Ja  (di flection  de  la  goutte¬ 
lette);  le  module  de  la  vitesse  U  est  donne’ 
par  la  relation 

u  =  [  "d  +  Ua"  ■  2  udua  C03  a  (2) 
2. 2. i.3  Les  donnees  du  probleme  sont: 

(a)  les  grandeurs  caracte  iques  de  l'air, 
c’cot-a-dire  sa  ra.(  specif ique,  p_, 

9  ** 

sa  viscosite, 

(b)  les  conditions  aux  limites  de  I'ecoule- 
ment,  c’ est-a-dire  la  forme  et  T orienta¬ 
tion  de  T obstacle,  une  dimension  de 
T obstacle,  C,  et  la  vitesse  de  l'air  a 
T  infini  amont,  T^; 

(c)  les  grandeurs  caracter  is  t iques  de  la 
gouttelette,  supposee  spherique,  c’ ent- 
a-dire  sa  masse  specifique  pd,  son  vo~ 
lume  V  ou  ~,a  surface  totale  S  ou  son 
diametre  D. 

Partant  des  donnees  (a)  et  (b),  '!.*» 
mecanique  des  fluides  permet  de  determiner 
le  champ  des  vitesses  autour  de  T  ODstacle; 
nous  supposerons  que  ce  champ  est  effect ive- 
ment  connu.  La  mecanique  du  givrage  a  pour 
but  d’ebtenir,  a  partir  des  donne’es  (c), 
les  trajectolres  des  gouttelettes. 

2. 2.1. it  En  vue  de  e^tte  obtention,  nous 
poserons  que  les  conditions  soivantes  sont 
realisees: 

(a)  Les  lignes  de  courant  sont  planes; 
autremert  dit,  T ecouler.ent  est  plan  o.u 
de  revolution; 
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(b)  The  dioplets  are  not  sufficiently  num¬ 
erous  to  perturb  the  air  flow;  In  other 
words,  the  streamlines  are  the  same  as 
in  clear  air. 

(c)  Since  the  aro'lets  in  a  cloud  are  .lever 
all  of  the  sar?  diameter  (clouds  are 
always  non- ur:' form),  one  Is  led  to  study 
the  '•aptat  ion  charactens  t  ics  for  each 
droplet  diameter  and  to  superimpose  the 
results,  which  ere  thus  obtained  by 
integrating,  taking  into  account  the  law 
of  distribution  of  the  droplet  diameters. 

(d)  The  velocity  is  sufficiently  high  tnat 
the  weight  of  the  droplet  may  be  neg¬ 
lected  with  respect  to  the  inertia 
force;  in  other  words,  the  falling  of 
the  droplets,  which  is  always  extremely 
slow  if  it  occurs,  does  not  mocify  their 
trajectories  in  any  appreciable  way. 
Iloreovor,  it  is  supposed  that  there  is 
no  other  force,  acting  at  a  distance, 
exerted  on  the  droplets  (electric  forces, 
for  e'.ample), 

(e)  The  pressure  forces  on  the  droplet  are 
the  same,  at  a  given  Instant,  as  those 
which  »ould  be  exerted  or.  the  volume  of 
air  displaced  by  che  droplet  at  that 
instant.  As  a  consequence,  those  forces 
aie  equal  to  the  inertia  *orce  of  this 
volume  of  ail.  The  density  of  air 
being  much  less  than  that  of  water,  the 
pressure  forces  on  the  droplet  may  thus 
be  neglected  with  respect  to  the  inertia 
forces  of  this  droplet. 

2. 2. 1.5  Prom  what  has  been  said  already, 

the  only  foices  acting  on  the  droplet  are: 

(a)  The  drag  forces  which  oppose  the  rela¬ 
tive  displacement  of  the  droplet  in  the 
fluid. 

As  a  result  of  the  small  dimensions 
of  the  droplet,  these  forces  reduce  to  a 
resultant  P  which  we  will  write,  intro¬ 
ducing  the  area  SB  projected  on  to  a 
plane  normal  to  the  velocity  U^,  in  the 
classical  form, 


(b)  Les  gouttelettes  ne  sont  pas  assez  nom- 
breuses  pour  perturber  I'ecoulement  de 
I’air;  autrement  dlf,  l*s  1  ignes 
courant  sont  les  memes  qu’en  air  clair; 

(c)  Les  gouttelettes  d* un  nuage  n’ ayi  it 
jamais  toutes  le  meme  diametre  (nuage 
toujours  non- uni  forme),  or  est  conduit 
a  etudier  li  captation  pour  chaque 
diametre  et  a  superposer  les  resultats 
obtenus  r >r  une  integration  tenant 
compte  de  la  loi  de  distribution  des 
uiametres; 

(d)  La  vitesse  est  assez  grande  pour  que  le 
poids  de  la  gouiielctte  suit  negligeablt 
devant  la  force  a* inertie;  autrement 
dit,  le  chute  des  gouttelettes,  toujours 
tres  lente  si  ello  se  produit,  ne  modi- 
f ie  pas  de  maniere  appreciable  leurs 
tra jectoires;  ii  n’ y  a,  d’ailleurs, 
eucune  autre  force  a  distance  qui 
s’exerce  sur  les  gouttelettes  (pas  de 
forces  electriques,  par  exemple). 

(e)  Les  forces  de  p  -ess ion  sur  la  goutte- 
lette  sont  les  merjes  a  un  instant  donne', 
que  cel les  quf  s’ excrceraient  sur  le 
volume  d’air  dont  la  gouttelette  occupe 
la  place  a  cet  instant;  par  suite, 
elles  sont  tgales  a  la  foice  d’ inertie 
de  ce  volume  d’air.  La  masse  specifi- 
que  de  l’air  etant  beaucoup  plus  faible 
que  celle  de  l’eau,  les  forces  de 
pression  sur  la  gouttelette  peuvent 
ainsi  etre  negligees  devant  la  force 
d’inertie  de  la  gouttelette . 

2 .2.1.5  O’apres  ce  qui  precede,  les  seules 
forces  qui  agissent  sur  la  goutte  lette 
sont: 

(a)  Les  forces  de  trainee ,  qui  s’ opposent 
au  defacement  relatif  de  la  gouttelette 
dans  le  fluide. 

Par  suite  des  faitles  dimensions  de 
la  gouttelette,  ces  forces  se  redutsent 
a  une  resultante  P,  cue  nous  ecrirons, 
en  introduisant  i’aire  projetee  ^  sur 
un  plan  normal  a  la  vitesse  u^,  sous  la 
forme  cl&ssique 


—  Cjj(R„)  _ 

P  = 


p 


2 


(3) 


2 


(3) 
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The  drag  coefficient  Cp  is  a  func 
tlon  of  Reynolds  number,  1.  e. 


Le  coefficient  de  trainee,  Cp,  est 
fonction  du  nombre  de  Reynolds 


R 


u 


UD  pa 
Pa 


(4' 


Ru 


®  Pa 
hi 
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which  characterizes  the  relative  motion 
of  the  droplet  in  the  fluid. 

Since  the  surface  ^  =ttD2/4  is 
alsc  equal  to  3V/(2D)  (where  V  is  the 
droplet  volume).  It  is  also  possible  to 
write 

p  -=  ” 

where 

3 

f(Ru>  =  JW  (6) 

(b)  The  inertia  force,  product  of  the  mass 
pfl  of  the  droplet  and  its  acceleration, 


qui  caract^rise  le  mouvement  relatif  de 
la  gouttelette  dans  le  fiuiue. 

Puisque  la  surface  ~vD2/4t  est 
encore  egale  a  3V/(2D)  (V,  volume  de  la 
gouttelette),  on  peut  ecrire  aussi 

P  =  -  f(Ru).pa^-  UU  .  (5) 

avec 

f<V  *  fw  <6> 

(b)  La  force  d'inertie,  produit  de  la  masse 
pfl  de  la  gouttelette  par  son  accelera¬ 
tion, 


-  V  Pd 


(7) 


(7) 


Thus,  the  equation  of  notion  of  the 
dr  on  let  if 


Ainsi  1'  •quation  du  nouvement  de  la 
gouttelette  est 


dUH 


dt  ~  ^  ) » Pj 


a  D 


U  = 


3  (J  - 

4*  ^D'Ru^‘^a  d  ^ 


(8) 


Using  relation  (1)  in  Equation  (8)  and 
introducing  Reynolds  number 


Tenant  compte  de  la  relation  (l),  et  en 
introdulsant  le  nombre  de  Reynolds 


\  D  Pa 


(9) 


19) 


this  equation  becomes 


Pd 


dUd 

dt 


=  -  f 


1’ equation  precedente  devient, 


!ud  -  Ua|  -  - 

•Pa  - * -  (Ud  *  «a> 


(101 


When  the  velocity  field  is  known 
(i.e.  the  value  of  Ua  is  known  at  each 
point),  the  differential  equation  (10) 
determines  the  droplet  trajectories. 


Quand  io  champ  des  vltesses  est  connu 
(valeur  de  *Ja  connue  on  tout  point), 
1’ equation  differentielle  (10)  permefc  de 
determiner  la  trajectoire  des  goutte- 
lettes. 
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2. 2. 1.6  It  Is  understood  that  the  solution 
of  the  differential  equation  (10)  depends  on 
a  knowledge  of  the  function  f(f*u)  =  f  (^(Ry). 
Figure  3  shows  this  law  of  variation,  which 
coincides  with  Stokes  law, 


W  =  ^  <“> 

for  low  Reynolds  numbers. 

In  the  special  case  of  Stokes  Law,  the 
differential  Equation  (8)  simplifies 
considerably  end  becomes 


2. 2. 1.6  Bien  entendu,  la  resolution  de 
l’equaticn  different iel le  (10)  suppose 
connue  la  fonction  f(Ru)  =  I  CD(RU).  La 
figure  3  donne  cette  Ini  de  variation,  qui 
se  ccnfond  avec  la  loi  de  Stokes, 


CD<V  =  ^  <H> 

quand  le  n ombre  de  Reynolds  est  faible. 

Dans  le  cas  particulier  de  cette  loi, 
1* equation  differentielle  (8)  se  simplifie 
consid^rablement  et  devient 


18  ~2  -  V 
Dz 


(12) 


As  Figure  3  shows,  this  law  is  appli¬ 
cable  only  for  relatively  low  velocities 
U,  for,  beyond  Ru  =  1,  the  drag  coefficient 
is  already  considerably  different  fr'Ti  that 
given  by  (ll)  and,  for  Ru  =  10,  It  is  twice 
as  great  as  that  given  by  this  equation.  It 
can  thus  be  seen  that  the  systematic  use 
of  Stokes  law  can  lead  to  completely 
erroneous  results. 

2.2.2  Dynamic  similarity  in  the  icing 
phenomenon 

2.2.2. 1  By  multiplying  both  sides  cf 
Equation  (10)  by  the  factor  C/(pdVm2),  we 
obtain 


Comme  le  montre  la  figure  “i,  cette  loi 
n’est  applicable  qne  pour  des  vitesses  U 
relativement  petites,  car,  au-dela  de  R„  = 
i,  le  coefficient  de  tralne'e  est  deji 
notablement  different  de  celul  que  donne  la 
relation  (11)  et,  pour  Ru  =  10.  il  est  deux 
fois  plus  grand  que  celui  donn^  par  cette 
relation.  Ainsi,  1’ application  systemati- 
que  de  la  loi  dj  Stokes  peut  conduire  a  des 
resultats  tout -Wait  errone's. 

2.2,2  Similitude  dynamique  dans  le  givrage 

2. 2. 2.1  En  multipliant  les  deux  membres  de 
la  relation  (10)  par  le  facteur  C/(pd0-?), 
on  obtient 


(»d  •  V 

0. 


or,  if  we  define 


ou,  en  posant 


0 


"i. 


K  D  <°a 

Pm 


H>  -  18 


Pm  C 

P *  D 


R_  = 
00 


D  P% 


Pm 


(13) 


(13) 
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Thus,  supposing  an  object  of  definite 
form  and  an  aerodynamic  field  about  this 
object  which  remains  similar  to  itself  for 
given  ranges  of  the  numbers  ip  and  R^,  the 
differential  Equation  (14)  gives  the  value 
of  Urf/U^  as  a  function  of  tU^/C  for  each 
group  of  values  of  and  of  R^  in  the  ranges 
considered.  * 


l“d  "  *’»!')  •  “.I  <"d  •  V 

“sir- )  •  — —  <14> 

Ainsi,  supposant  up  obstacle  de  forme 
definie  ei  un  champ  aerodynamique  autour  de 
cet  obstacle  «ui  reste  somblable  a  lui-meme 
dans  un  domaine  determine  des  nombres  \p  et 
R^,  l* equation  differentie l le  (14)  donne  la 
valeur  de  t’j/ll ^  en  fonction  de  tUa/C  pour 
chaque  groupe  de  valeurs  de  \p  ft  de  Rw 
appartenant  au  domaine  consid^r^. • 


2. 2. 2. 2  In  the  special  case  where  the 
Reynolds  number  Ru  is  very  small  (region 
of  Stokes  law),  the  fact  that 


2.2.2. 2  Dans  le  cas  particulier  ou  les 
valeurs  du  nombre  de  Reynolds  R^  sont  frcs 
petites  (region  de  la  loi  de  Ptoses),  puisque 


f(Ru> 


Id 

R. 
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IL 


f(Ru) 


18  18  uod 

“u  l»a  -  Uj1 


enables  the  relation  (14)  to  take  on  the  la  relation  (14)  prend  la  forme  simple 
simple  form 


and  therefore  necessitates  the  use  of  only  et  ne  fait  plus  intervenir  qu*  un  seul  para * 
a  simple  parameter  r  1/K  metre  \p/ R^  =  If K. 


s  t 

•The  d liens lonleas  r.usbers  < b  and  have  always  been  used  by  E.A.  BRUT1  end  ■>.  VA88EDR  ’  .  I.  Langaulr 
nd  k.  Blodgett10  have  preferred  the  use  of  the  nuwbers 


X 


V- 


Pd_^  D* 
18  C 


4> 


Ko'P  « 


^  c  Pm 

Ma 


l? 

Tnfornatlon  on  the  choice  of  the  various  u  liens  ‘onleaa  nuadera  will  be  *ound  the  art  icle  by  Trlbua  . 
At  the  Lealn  Flight  Propulsion  Laboratory,  the  two  d  inens  ionleaa  nuwbers  ^sed  are  R  and 

•Les  noabres  sans  dlaenslons  y  et  R^  cnt  toujours  et  ^  utilises  dsns  les  Beaoiree  do  E.A.  Brunet 
M.  VASSEUR5’’;  I.  LANGMUIR  et  K. BL 00 LETT 10  ont  prif^re  l'eaplol  des  noabres 


K 


p d  H»  D? 

IB  C 


et 


Nr  + 


i_£i 

Pd  ‘ 


Ur,  C  p. 

ID 

^a 


On  trouvera  des  details  sur  le  choix  des  divers  noabres  sans  dlsenslons  dsns  la  publicatior.de 
M.  TRIBUS 1  .  Au  Leels  Flight  Propulsion  laboratory,  les  deux  norbres  sans  diBenulona  utilises  sont  x  et 

V 
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2.2.?.?  Consideration  of  the  n~n-dinens  ional 
relation  (14)  (or  (15))  utilizing  only 
two  (or  one )  dimensionless  numbers  con¬ 
siderably  simplifies  the  study  of  the  tra¬ 
jectories  of  droplets  around  an  object. 

In  the  more  general  case  of  equation 
(14),  since  the  network  of  trajectories  is 
defined  by  the  numerical  values  of  the 
parameters  and  \p ,  the  study  of  this  net¬ 
work  can  be  carried  out  by  successively 
varying  the  characteristic  dimension  C  of 
the  object  (which  does  not  enter  into  the 
calculation  of  R^)  and  the  velocity  at 
infinity  (which  does  not  occur  in  <p). 

Let  us  suppose,  for  example,  that  we 
would  like  to  know  how  the  intensity  of 
icing  varies  with  altitude,  the  icing  cloud 
being  supposed  Identical  at  diffeient  alti¬ 
tudes.  If,  as  a  first  approximation,  we 
suppose  that  the  viscosity  does  not  vary 
wJth  altitude,  to  pass  from  one  altitude 
to  another,  it  is  only  necessary  to  multiply 
the  density  of  the  air  by  the  factor  a,  and, 
in  consequence,  the  two  p:  rameters  \p  and  R^. 
The  conditions  arc,  in  short,  as  if  the 
characteristic  dimension  C  and  the  velocity 
at  infinity  Uro  were  modified  simultaneously 
in  the  same  ratio  a. 

In  the  simple  case  where  Stokes  law  is 
applicable,  the  only  similarity  condition 
to  be  considered  is 


1  _  ± 

K 


18^a  C 

Pa  «•  D2 


constant. 


If  the  air  temperature  and  pressure  arc 
constant  and  if  the  object  remains  unchanged, 
the  preceding  condition  may  be  written 


2.2.2.J  La  consideration  de  la  relation 
non-diir.ens  lonne  I  le  (14)  (ou  (15))  ne  conte- 
nan t  que  deux  (ou  un)  nombres  sans-dimens ions 
simplific  notablement  1‘etude  des  trajec- 
toires  de  goutte le t tes  autour  d'un  obstacle. 

Dans  le  cas,  plus  jeneral,  de  la  relation 
(14),  puisque  le  re'seau  des  trajectoires  _st 
defini  par  les  valeurs  numeViques  des  para- 
metres  Raetip,  i’ etude  dece  r^seau  s'obtient 
en  faisant  verier  success i^ement  la  dimension 
caracteristique  de  1* obstacle  C  ^qui  n’ inter- 
vient  pas  dans  Rm)  et  la  vitesse  a  1* infini 

(qui  ne  figure  pas  dans  p). 

Supposons,  parexemple,  que  nous  voulions 
connaltre  comment  varie  l’intensite  de  gi- 
vrage  avec  1*  altitude,  le  nusge  giv»-ant  etant 
suppose  le  meme  aux  diverses  altitudes.  Si, 
en  premiere  approximation,  nous admettons  que 
ia  viscosite  ^  ne  varie  pas  avec  1* altitude, 
pour  passer  J*  une  altitude  a  i>ne  autre,  il 
suffit  de  multiplier,  par  le  facteur  a,  la 
masse  specifique  de  l’air  et,  par  suite,  les 
deux  parametres  </>  et  R^.  Tout  se  passe  en 
definitive  comme  si,  en  me-ie  temps,  la 
dimension  caracteristique  C  et  la  vitesse  a 
1’ infini  U_  etaient  modiftees  dans  le  meme 

OD 

rapport  a, 

Dans  le  cas  simple  ou  la  loi  de  Stokes 
esi  applicable,  la  seule  condition  de  simili¬ 
tude  a  considerer  est 


1  =  ± 
K  Ra 


18  P&  C 

Pa  D2 


constante. 


Si  la  temperature  et  la  pression  de 
l’air  sont  ernstantes  et  si  l’obstac’e  reste 
inchange,  la  condition  precedeite  s’ ecrit 


D2  =  constant  (15) 

The  network  of  trajectories  which  corres¬ 
ponds  to  a  velocity  at  infinity  and  to 
a  droplet  diameter  Dt  is  the  same  as  that 
which  corresponds  to  a  velocity  st 
infinity  and  a  droplet  diameter  D?  for 
which  the  relation 

VD2  =  lk2D2 


D2  =  constanto  (16) 

Le  reseau  de_,  trajectoires  qui  corres¬ 
pond  a  une  vitesse  a  1’ in'ini  U  ,  et  a  un 
diametre  de  gouttelettec  Dx  est  le  meme  que 
celui  qui  correspond  a une  vitesse  a  1’ infini 
et  a  un  diametre  de  gouttelette3  D? 
tels  que  1 relation 

U.|D1  = 


holds. 


soit  satisfaite. 


16 


2. 2. 2. 4  As  will  be  seen  later  (Chapter  4, 
Section  4.1),  the  similarity  conditions  ire 
of  great  importance  in  reproducing  icing 
phenomena  in  the  wind  tunnel. 

For  the  trajectories  of  the  droplets 
around  an  obstacle  to  be  similar  to  those 
observed  about  a  model,  the  two  dimension¬ 
less  numbers  and  R^  must  be  respectively 
identical  in  the  two  cases.  If,  for  simpli¬ 
fication,  we  suppose  once  more  that  the 
values  of  the  viscosity  and  the  density 
remain  unchanged  (same  temperature  and 
pressure),  the  similarity  conditions 

yp  -  constant  R^  =  constant 
reduce  to 
C 

—  -  constant  U y)  =  constant.  (17) 

2.2.5  Importart  features  entering  into 
capta t ion  phenomena 

We  shall  soon  see  how  the  equation  of 
mechanics  of  icing,  with  the  aid  of  the  pre¬ 
ceding  similarity  conditions,  allows  the 
network  of  trajectories  of  the  droplets  to 
be  determined.  It  is  important,  at  present, 
to  know  by  what  physical  quantities  we  may 
characterize  this  network. 

2. 2. 3. i  The  limit  trajectories  to  the 
obstacle  define  the  boundaries  of  a  tube; 
the  trajectories  strike  or  miss  the  object 
according  as  they  are  inside  or  outside  this 
tube  (Fig. 1).  The  locur  of  points  of  tan- 
gency  T  is  a  curve  which  defines,  on  the 
obstacle,  the  catch  or  impact  area. 

In  the  case  of  two-dimensional  flow , 
i.e.  that  of  a  cylinder  the  generators  of 
which  are  perpendicular  to  the  velocity  at 
infinity,  this  area  is  defined  by  the  two 
tangent  trajectories  contained  in  a  flow 
nlane.  If,  in  addition,  the  cylinder  has  a 
plane  of  symmetry  perpendicular  to  the  flow 
plane  (circular  obstacle,  for  example),  a 
unique  1  imit  trajectory  must  be  found.  With  the 


2.2.2. 4  Ccmrne  on  le  verra  plus  loin  (chap- 
itre  4,  sect  ion  4.1),  les  conditions  de  simil¬ 
itude  sont  de  grande  importance  dans  la 
reproduction  des  phenomena  de  givragK  en 
sonfflerie. 

Pour  que  les  trajectoires  des  goutte- 
lettes  autour  d' un  obstacle  soient  sem- 
blables  a  celles  que  l’on  observe  autour  du 
module,  les  deux  norubres  sane  dimensions  »// 
et  Rm  doivent  etre  les  memes  aans  Its  deux 
cas.  Si,  pour  simplifier,  nous  supposons 
enore  Que  les  valeurr.  de  la  viscosite  et  de 
la  masne  sped  fl  que  restent  inchangees  (mene 
temperature  et  roeme  pression' ,  les  condi¬ 
tions  de  similitude 

=  constants  ft  =  constante 
se  reduisent  a 
C 

~  =  Constance  U^D  =  constante.  (17) 

2.2.3  Grandeurs  interv^'innt  dans  les 

phenomenes  de  captatic.1 

Nous  allons  voir  bi^ntSt  comment  1*  equa¬ 
tion  de  la  mecanique  du  glvrage,  avec  l’aide 
des  conditions  de  similitude  precedentes, 
permet  d’ atteindre  le  reseau  aes  trajectoires 
de  gouttelettes.  II  importe,  pour  V  instant, 
de  savoir  par  quelles  grandeurs  nous  caracteri- 
serons  V  aspect  de  ce  reseau. 

2.2.3. 1  Les  trajectoires  tangentes  a  1* ob¬ 
stacle  dfelimitent  un  tube;  les  trajectoires 
rooontrent  ou  ne  rencontrent  pas  I’ obstacle 
suivant  qu’ elles  sont  a  1*  intlrieur  ou  a 
l’exte'rieur  de  ce  tube  (fig.  1).  Le  lieu  des 
points  de  tangence  T  est  une  courbe  qui 
definit,  sur  1* obstacle,  I'aire  de  captation 
ou  aire  d’impact. 

Dans  le  cas  d’un  ecoulement  plan,  c’ est- 
c-dire  d*  un  cylindre  dont  les  geneVatrices 
sont  perpendiculaires  k  la  vitesse  au  loin, 
cette  aire  est  ^videmment  d^finie  par  lea 
deux  trajectoires  tangentes  contenues  dans 
un  plan  d’ ecoulement.  Si,  en  outre,  le 
cylindre  a  un  plan  de  symetrie  perpendlcu- 
laire  au  plan  d-ecoulercent  (obstacle  cir- 
cu’aire,  par  exemple),  une  seule  trajectoire 
tangente  est  a  rechercher.  Dans  le  cas  de 
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circular  obstacle,  the  axis  of  which  pro¬ 
jects  through  the  point  0,  the  catch  area 
is  then  defined  by  the  azimuth  6m,  the 
angle  formed  by  the  radius  OA  passing 
through  the  stagnation  point  A  and  the 
radius  OT  passing  through  the  point  of 
tanger.cy  T  (Fig. 4). 


In  the  case  of  an  axially-symmetr  ic 
flow,  i.e.  a  body  of  revolution  with  velo¬ 
city  at  infinity  parallel  to  the  axis  of 
symmetry,  it  is  only  necessary  to  trace 
out,  in  a  meridian  plane,  a  single  limit 
trajectory. 


2.2.3. 2  Consider  a  ''lane  P,  perpendicular 
to  the  velocity  t.  infinity  upstream 
(Fig-5),  and  the  following  sections,  parallel 
to  the  plane  P: 


of  the  cylinder  circumscribed  about 
the  obstacle  and  parallel  to  the  velo¬ 
city  U,,,;  let  2n  be  the  area  of  this 
section  (projected  area); 


of  the  tube  defining  the  limiting  tra 
Jectories- 
section. 


let  S_  be  tb*»  area  of  this 

B1 


We  shall  call  the  ratio 


r  = 


'18) 


the  collection  efficiency.  It  is  the  ratio 
of  the  mass  of  the  droplets  caught  by  the 
obstacle  in  unit  time  to  the  mass  of  the 
droplets  which  would  flow  throug.t  the  pro¬ 
jected  area  5^  during  the  same  time  if  the 
obstacle  were  removed. 


If  we  designate  by  w  the  liquid-vater 
content  of  the  cloud,  i.e.  the  mass  of  ^ater 
in  the  droplit  state  contained  in  unit 
volume  of  cloud,  the  mass  of  water  caught 
by  the  obstacle  iu  unit  time  is 


wm  =  r  ^  w 


(19) 


1* obstacle  clrculaire,  dont  l'axe  se  projet- 
te  en  0),  I'aire  de  captation  est  ainsi 
definie  par  1*  azimuth  $m,  angle  forme'  par  Je 
rayon  OA  qui  passe  par  le  point  d’ arret  A  et 
par  le  rayon  OT  qui  passe  par  le  point  de 
tangence  T  (fig. 4). 


Dans  le  casd'ivi  econlement  de  revolution, 
e'est-a-dire  d' un  corps  de  revolution  avec 
vitesse  a  1*  infiri  parallele  a  l'axe  de 
revolution,  il  suffit  de  tracer,  dans  un 
plan  me'ridien,  une  seule  trajectoire 
tangente. 


Z.  i  J 


.2  Considerons  un  plan  P,  perpendicu- 


laire  k  la  vitesse  a  i' infini  emont  U  (fig. 


5)  et  les  sections,  par  le  plan  P: 


du  cylindre  circcnscrit  k  1* obstacle  et 


parallele  k  la  vitesse  U^;  soit  5^ 

•  .  .  ■  .  A  1  J  .  1 _ _ i  _  i  »  . 


1* aire  de  cette  section  (aire  projetee); 


du  tube  que  definissent  les  trajectoires 


tangentes; 

section. 


soit  l'aire  de  cette 


!ious  appellerons  coefficient  global  de 
captation,  le  rapport  » 


r  ’  h 


(18) 


C’ est  lc  rapport  de  la  masse  des  gouttelettes 
captees  par  1’ obstacle  pendant  1* unite  de 
temps  k  la  masse  des  gouttelettes  qui  passe¬ 
rs  it  h  t ravers  l'aire  projetee  Sj,  pendant  le 


« 

me  me 


temps,  si  l’obstacle  etait  enl*- ^e'. 


En  designant  par  w  la  teneur  en  eau 
hquide  du  brouillara,  c’ est-k-dire  la  masse 
d’ eau,  a  1’e'tat  de  gouttelettes,  que  con- 
tient  1* unit^  de  volume  du  brouillard,  la 
masse  d’ eau  capt^e  par  1’ obstacle  dans 
1’ unite  de  temps  est 


=  r^u.w 


(19) 


■ 
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In  the  special  case  of  tvo-dimens tona l 
flow  (Pig. 8),  the  areas  Sm  and  ire 
rectangles  having  tqual  bases  and,  with 
the  notation  of  Figure  6,  the  ratio  of  the 
two  areas  is  equal  to  the  ratio  of  the 
heignts  of  the  two  rectangles  h^C. 


Dans  le  cas  particuher  d'un  ecoulement 
plan  (fig.  6),  les  aires  Sffl  rt  Ig,  sont  des 
rectangles  d’egale  base  et,  avec  les  nota¬ 
tions  de  li  figure  6.  le  rapport  des  deux 
aires  est  egal  sn  rapport  des  hauteurs  de 
ces  deux  rectangles,  hjp/C. 


In  the  special  case  of  an  axially- 
symnetnc  flow  (Pig. 7),  the  area  Sm  and 
51^  are  circles  and  the  ratio  of  the  two 
areas  is  equal  to  the  square  of  the  retio  of 
the  diameters  of  theae  circles. 


2. 2. 3. 3  Consider,  in  the  impact  zone,  an 
area  F  which  is  small  with  respect  to  the 
total  area  of  impact,  and  a  point  M  inside 
at  area  (Pig. 8).  The  trajectories  which 
strike  that  area  are  inside  a  tube,  cut 
by  the  plane  P,  in  a  surface  s.  Let  cr  be 
the  orthogonal  projection  of  the  surface 
F  onto  the  plane  P.  We  shall  call  the 
ratio 


7  =  | :  (20) 

the  local  i*n ngement  efficiency  at  tne 
point  I g. 

The  total  infringement  efficiency  of  the 
impact  area  (Fig. 5)  is  defined  by  the  ratio 


This  is  the  retio  of  the  mass  of  drop¬ 
lets  caught  by  the  obstacle  in  unit  time  to 
that  of  the  droplets  which  would  strike  the 
impact  area  during  the  same  time  if  the 
trajectories  ’•emained  straight  up  to  the 
obstacle  (Ug,  infinite;.  This  ratio  7K  is 
evidently  equal  to  the  average  of  the  local 
imp-ngcfient  efficiencies,  which  is  not  so 
for  the  collection  efficiency  defined  by 
relation  (18). 


Dans  le  cas  particuher  d’un  ecoulement 
de  revolution  (fig.  7),  les  aires  Sm  et  ^ 
sont  des  cercles  et  le  rapport  des  deux  aires 
est  egal  au  carre'  du  rapport  des  diametres 
de  ces  cercles. 


2. 2. 3. 3  Ccnsiderons,  sur  la  zone  d’ impact, 
une  aire  F,  fjtite  par  r'  >port  a  l’aire 
totale  d’  impact,  *t  un  point  Mai*  interior 
de  cette  Hire  (fig. 8).  Les  trajectoires  qui 
rencontrent  cette  aire  sont  ^  1’ int^rieur 
d’un  tube,  coupe'  par  le  plan  P,  suivant  une 
surface  s.  Soit  cr  la  projection  orthogonale 
de  la  surface  F  sur  le  plan  P;  nous  appel- 
lerons  coefficient  local  de  captation  au 
point  j V,  le  rapport 


7  =  ~  (20) 


Le  coefficient  total  de  captation  rela- 
tif  a  la  zone  d’impac *  (fig. 5)  est  d^finl 
par  le  rapport 


C’est  le  rapport  de  la  masse  des  gouttelettes 
captees  par  1’ obstacle  dans  1* unite  de  temps 
a  celle  des  gouttelettes  qui  frapperaient  la 
zone  d’ Impact  pendant  ’e  mema  teaps  si  les 
trajectoires  restaient  rectiligncs  jusqu’ a 
1’ obstacle  (U^  inf  ini).  Ce  rapport  yp  est 
evidemment  ^gal k  la  moyenne  des  coefficients 
locaux  de  captation,  ce  qui  n’ est  pas  le  cas 
du  coefficient  global  oe  captatior  defini  par 
1' expression  (18). 


id 


2  2.3.4  If  the  trace  of  the  limit  trajec¬ 
tories  be  extended  bevond  the  point  of 
tangency,  it  may  be  observed  that  stream- 
lires  are  to  be  found  between  the  obstacle 
and  the  limit  trajectories  (Mg.  l).  Thus, 
the  tube  constituted  by  the  limit  trajec¬ 
tories  downstream  of  the  obstacle,  which 
is  entirely  free  of  droplets,  consists  of 
two  parts  :  the  wake  and  what  we  have 
called  the  'zone  of  clear  air’  belonging 
to  the  potential  flow. 


The  zones  of  clear  air  allow  measuring 
apparatus  to  be  placed  in  the  airstream 
without  these  being  subject  to  icing  (Chap¬ 
ter  3,  Section  4). 


2.2. 4  Captation  study 

2. 2. 4.1  Analy  tica l  solution  of  (10)  is 
possible  in  simple  cases  :  for  example, 
for  a  flow  in  the  neighbourhood  of  a  stag¬ 
nation  point,  assuming  that  air  resistance 
follows  Stokes  law7;  another  example  is 
that  of  a  wedge  when  the  velocity  at  Infinity 
is  supersonic13*  u. 


2.2. 4. 2  The  graphical  method 5*  *•  15  permits 
point  uy  point  plotting  of  droplet  trajec- 
torier  in  the  case  of  a  two-dimensional  or 
axial ly-symmetric  flow  for  which  the  stream¬ 
lines  have  been  plotted  in  advance.  This 
method,  which  is  long  and  subject  to  errors, 
served  nevertheless,  in  Prance,  to  carry 
out  some  interesting  applications  as  early 
as  1944. 


In  the  United  States,  the  step-by-step 
method  was  used,  together  with  the  help  of 
mechjmcal  differential  analyzers,  of  the 
Bush  type10* 1S.  This  type  of  apparatus  is 
costly  and  cumbersome;  it  requires  the 
simultaneous  wo^k  of  several  operators  and 
the  determinations  take  considerable  time. 


2.2.J.4  Si  l*on  prolonge  le  trace  des  tra- 
Jectoires  tangei.tes  au-deia  du  point  de  tan- 
gence,  on  s'ap.rpoxt  que  des  lignes  de 
couran*.  existent  entre  1*  obstacle  et  les 
trajectoires  tangentes  (fig.l).  Ainsi  le 
tube  que  constituent  les  t rajectoires  tan¬ 
gentes  k  l'aval  de  l’obstacle  et  qu^  est 
entierement  depourvu  de  gjuttelettes  est 
constitue  de  d»ux  parties  :  le  sillage  et  ce 
que  nous  avons  appele  ls  'zone  d’air  clair’ 
appartenant  a  1*  ecomemert  potentiel. 


Les  zones  d’air  clair  permettant  de 
placer  des  appareils  d?  mesure  dans  le  vent 
sans,  pour  cela,  que  ces  sppareils  soient 
soumis  au  givrage  (chapitre  3,  section  4). 


2.2.4  Etude  de  In  captation 

2. 2. 4.1  La  resolution  analytique  de  la 
relation  (10)  peut  se  faire  dans  des  cas 
simples  :  par  exemple,  pour  un  ^coulement  au 
voisinage  du  point  d’ arret  en  suppesant  que 
la  loi  de  resistance  de  l’air  est  la  loi  de 
Stokes7;  par  exemple.  pour  un  dledre,  la 
vitesse  a  1’  infini  etant  supersonique13*  14. 


2. 2. 4. 2  La  mithode  gr^phique 5 * ’•  15  permet  de 
tracer  les  trajectoires  des  gouttelettes 
point  par  point  Jans  le  cas  d’un  ecoulement 
plan  ou  de  revolution  dont  les  lignes  de 
courant  sont  tracees  a  l’avance.  C-»tto 
reethode,  longue  et  soumise  aux  erreurs  per¬ 
sonnel  les  du  dessinateur,  a  cependant  con¬ 
duit,  en  France,  i  des  applications  inte- 
tessantes,  des  1944. 


Aux  Etats-Unis,  la  methode  pas  k  pas  a 
ete'  mise  en  oeuvre  k  l'aide  d’ana*yseurs 
differentiels  mtcamques ,  du  type  Bush10’  *6. 
Les  eppareils  sont  couteux,  encombrants;  ils 
ne'cessitent  1’ intervention  simultanee  de 
plusieurs  operateurs,  les  determinations 
etant  d’aiileurs  fort  longues. 
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It  seems  natural  to  prefer  electronic 
calculators .  These  are  based  on  the  elec¬ 
trical  analogue  principle  which  makes  it 
possible  to  obtain  the  droplet  trajectories 
directly  without  first  having  to  plot  out 
the  streamlines.  The  plotting  is  particu¬ 
larly  rapid  with  the  University  of  Michigan 
apparatus1 2*  17,  for  which  the  electrical 
field  is  obtained  from  a  plate  which  is 
rendered  con 'uctlng1  *.  With  the  apparatus 
of  the  Blaise  Pascal  Laboratory19  and  that 
of  the  University  of  Minnesota20,  both  of 
which  use  an  electric  tank,  the  possioilit.  »s 
are  greater  (ax ial ly-symmetric  flows, 
compressible  flows). 


2.2.4 .3  In  complex  cases,  the  only  possi¬ 
bility  is  to  the  experimental  method.  Des¬ 
criptions  of  various  techniques  will  be 
found  in  References  9,  11  and  21. 

2.2.5  Results  obtained 

2.2. 5. 1  The  important  facts  to  be  ascer¬ 
tained,  Insofar  as  the  capture  of  droplets 
by  a  body  moving  through  a  cloud  is  con¬ 
cerned,  are  the  following: 


(a)  The  extent  of  impingement.  This  is 
defined  by  the  captation  arc  length  in 
the  case  of  a  two-dimensional  or  axially- 
symmetric  flow  and  ev^n  by  a  captation 
angle  6m  vSecticn  2. 2. 3. 2)  in  the  case 
where  this  flow  may  be  referred  to  a 
circular  object. 


(b)  The  collection  efficiency  T  (Equation 
18)  or,  what  amounts  to  tho  sarie  thing, 
the  mass  of  water  fB  caught  by  the 
obstacle  in  unit  time  (Equation  19). 


(c)  The  impingement  dis tribut ion  on  the 
impact  surface j  defined  by  a  captation 
indicator  giving,  at  each  point  of  the 
impact  area,  the  val  e  of  the  local 
impingement  efficiency  (Equation  20). 


II  semble  naturel  de  leur  prefe'rer  des 
talcula teurs  ( lectroniques ,  fonu^3  sur  le 
principe  des  analogies  elect^iques,  qui  per- 
mettent  d*  obtenirdirectement  les  trajectoires 
des  gouttelettes  sans  avoir  a  tracer  tout 
d’abord  les  lignes  de  courant.  Le  trace  est 
particul ierement  rapide  avec  l’appareil  de 
l’Universite  de  Michigan12*  1T  pour  lequel 
le  champ  electrique  estobtenu  sur  une  plaque 
rendue  conductrice18.  Avec  les  appar  is 
du  laboratoire  Blaise  Pascal19  et  de  l’Uni- 
versite  de  Minnesota20,  qui  utilisent  une 
cuve  Electrique  les  possibilites  sont  plus 
grardes  (ecoulements  de  revolution,  fluide 
compressible). 


2.2.4.J  Dans  les  cas  complexes,  il  ne  reste 
que  la  met  node  exper imentale .  On  trouvera 
decrlt<fs  diverses  techniques  dans  les  refe¬ 
rences  9,  11  et  21. 

2.2.5  Resultats  obtenus 

2.2. 5. 1  Ce  qu*  il  in-perte  de  connaitre,  quant 
a  la  captation  des  gouttelf^^e*  par  un  corps 
se  depla^ant  dans  le  brouiliard,  c’ eat: 

(a)  l’aire  de  captation ;  elle  sera  defini** 
par  la  longueur  de  l'erc  de  captation 
dans  le  cas  d’ un  eroulement  plan  ou  de 
revolution,  et.  meme  par  un  angle  de  cap¬ 
tation  &  (section  2. 2. 3. 2)  dans  le  cas 
ou  cet  ecouler:ent  se  rapporte  V  un 
obstacle  a  directrice  ou  a  meridlenne 
circulaire; 

(b)  le  coefficient  global  de  captation,  T 
(relation  18),  ou,  ce  qui  revient  au 
meme,  la  masse  d’ eau,  nB,  captoe  par 
1* obstacle  dans  1* unite  de  temps  (rela¬ 
tion  19); 

(c)  la  distribution  de  la  capiation  sur 
I'aire  d'xapact  definie  par  une  aid i- 
cotnce  de  captation  donnant,  en  chaque 
point  de  I’aire  d’ impact,  la  valeur  du 
coefficient  local  de  captation  y  (rela¬ 
tion  20). 
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2. 2. 5. 2  The  earliest  measurements  were 
maae  on  circular  cylinders6’  5*  *•  •  These 

have  been  repeated  with  a  great  deal  o * 
c?re  by  various  workers.  Figures  9,  10  and 
11  are  taken  from  Reference  16.  In  this 
paper,  the  parameters  K  =  Kjyp  and 
are  used  instead  of  Rm  and  ip  from  Equation 
(13),  (see  the  note  in  Section  2.2.2. 1). 
The  para»ietei  K,  called  the  inertia  perane ter, 
is  independent  of  the  air  density;  it  is 
greater  when  the  inertia  fore  ;s  of  the 
droplet  are  larger.  The  parameter  <£, 
called  the  altitude  parantter,  is  indepen¬ 
dent  of  the  dimensions  ol  the  Iroplets. 


Figure  9  shows,  for  two  special  cases, 
the  network  of  droplet  trajectories.  From 
such  plots,  the  corresponding  values  of  6n 
anti  F,  as  well  as  the  distribution  law, 
ure  obtained.  Figures  10  and  11  give, 
respectively,  the  values  of  6n  and  T  for 
various  values  of  the  nrnuaeters  K  and 


The  results  given  are  for  a  fluid 
having  constant  density.  In  the  case  of  the 
circular  cylinder,  the  calculations  vere 
repeated  for  the  critical  Mach  number 
(which  corresponds  to  the  appearance  of  sonic 
velocity  at  some  point  of  the  meridian), 
taking  the  compressibility  of  the  air 
into  account22.  The  divergencies  due  to 
compressibility  are,  for  the  collection 
effic'ency,  of  the  order  of  1%  and  do  not 
exceed  3%  in  the  range  of  values  of  th** 
parameter  K  studied.  Since  lb#.-  compressib¬ 
ility  enters  In  an  analogous  manner  for 
both  aerofoil  sections  and  for  the  circular 
cylinder,  it  may  be  supposed  that  the  cal¬ 
culations  can  be  carried  out,  for  these 
aerofoil  sections  and  as  long  as  the  speed 
range  remains  subsonic,  by  assuming  con- 
stant  air  density.  It  should,  in  fact,  be 
observed  that  it  is  not  worthwhile  to  seek  a 
very  great  accuracy;  even  if  the  impingement 
distribution  studies  tere  to  be  ce.ried  out 
for  the  entire  range  of  droplet  diameters 
contained  in  a  given  cloud,  the  curve 
giving  the  number  of  droplets  against  droplet 
diameter  (dimensions^  spectrum  of  the  cloud) 


2. 2. 5. 2  Les  premieres  mesures  ont  6 
fait?"  sur  des  cylindre*  circulaires  ®»5>9» 
10.  Elies  ont  4te  reprises  avec  beaucoup  de 
soin  par  divers  exp^rlmentateurs-  les  figures 
9,  10  et  li  sent  tirees  de  la  reference  16. 
Dans  cc  memoire,  la  representation  utilise 
les  parametres  X  =  R ^/yp  et  <p  -  Rto/*/'.  au  lieu 
del  parametres  Rffl  et  yp  de  la  relation  (13) 
(voir  note  de  la  section  2.2.2. 1).  Lc  para- 
metre  K,  dit  paranetre  d’inertie,  est  inde¬ 
pendent  de  la  masse  specif ique  de  l’axr;  11 
est  d'autant  plus  grand  que  les  forces 
d*  inertie  do  la  gouttelette  sontplus  ^levees 
Le  parametre  <p,  dit  paranetre  d'altitude, 
est  independant  des  dimensions  des  goutte- 
lettes. 

La  figure  9  represente,  dans  ceux  cas 
particulars,  le  reseau  des  trajectcires  des 
gouttelettes.  On  deduit,  d’un  tel  reseau, 
les  valenrs  de  8m  et  de  T  correspondantes, 
ainsl  que  la  loi  de  distribution.  Les  fi¬ 
gures  10  et  11  donnent  respectivement  les 
valeurs  de  6m  et  de  T  pour  les  diverses  val- 
eurs  des  parametres  K  et  ^ 

Les  resultats  donned  ci-dessus  concer- 
nent  un  fluide  de  masse  specif ique  constante. 
Dans  le  cas  du  cylindre  circulaire,  les 
calculs  ont  eti  repris,  pour  le  nombre  de 
Mach  critique  (qui  correspond  a  P  apparition 
de  la  vltesse  sonlque  en  un  point  de  la 
merldienne),  ec  tenant  compte  de  la  com- 
pressibilite  d*  Pair22.  Les  hearts  dfls  a 
la  compressibility  sont,  pour  lc  c.wfficient 
global  de  captation,  de  Pordre  de  et  ne 
depasse  pas  3%  dans  le  domaine  etudie  des 
Y&leuiti  au  paramktre  X.  La  compress ibllite 
inu  wenant  d’  une  man i ere  analogue  sur  les 
profile  a' ails  et  sur  le  cylindre  circulaire, 

12  est  k  prj&er  que  les  calculs  peuvent  fctre 
effectors,  pour  ces  profils,  et  tant  que 
Pon  reste  dans  le  domaine  subsonique,  en 
supposant  la  masse  specifique  constante.  II 
convient  en  effet  de  remarquer  qu’ il  est 
inutile  de  rechercher  une  precision  trks 
grande  :  mene  si  les  Etudes  du  coefficient 
ie  captation  etalent  faltes  pour  toute  la 
gamme  de  diaa&tres  de  gouttelettes  cue  con- 
tient  un  nuage  determiny,  lacourbe  qui  dcnce 
I*  nombre  de  gouttelettes  en  fonctlon  du 
dUretre  (spectre  de  dimensions  du  nuage) 
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Is  ordinarily  obtained  with  an  uncertainty 
which  is  such  that  great  accuracy  elsewhere 
would  be  illusory.  II  appears  quite  suffi¬ 
cient  to  obtain  value  of  impingement, 
efficiency  to  within  a  few  per  cent. 


est  ordinairement  obtenue  avec  une  incerti¬ 
tude  telle  que  cette  precision  serait  i 1 1 u- 
soire.  Il  parait  largement  suffisant 
d’obtenir  les  valours  du  coefficie.it  de 
captation  a  quelques  pour  cent  pres. 


2. 2. 5. 3  Captation  for  uings  of  infinite 
aspect  ratio  has  been  the  subject  of 
numerous  studies. 

Among  the  various  types  of  airfoils 
studied  are:-  the  syiwietrical  Joukowski 
profile  of  15%  relative  thickness,  at  angles 
of  attack  of  0°  and  2°  (Ref. 23);  the  NACA 
section  65A004.  at  angles  of  attack  of  4° 
and  8°  (Refs.  24,25);  the  NACA  section 
65 ,-208  and  65,-212  at  angles  of  attack  of  4° 
and  8°  (Refs.  26,  27);  etc.  Figures  12 
and  13  give  respectively,  as  examples,  for 
sections  65,-208  ana  65,-212,  the  rate  of 
water  capture  and  the  upper  surface  impact 
limits  plotted  against  flight  velocity, 
for  different  chord  lengths.  Figure  14 
gives  also,  for  the  NACA  section  65j-208  at 
4°  incidence,  the  values  of  local  impinge¬ 
ment  efficiency  for  the  case  where  R^  =  256. 


To  avoid  repeating  the  study  for  each 
type  of  wing,  it  was  at  first  proposed  to 
replace  the  leading  edge  by  an  osculating 
circular  cylinder21;  but  this  procedure  can 
lead  to  seiious  errors.  Another  method29 
makes  it  possible  to  deduce  the  character¬ 
istics  of  capture  from  a  knowledge  of  the 
velocity  distribution  along  the  airfoil. 
Finally,  an  empirical  expression  has  been 
proposed  for  representing  the  collection 
efficiency  as  a  function  of  two  ratios  : 
maximum  thickness/chord;  and  (the  pro¬ 
jection  of  the  section  on  to  a  plane  per¬ 
pendicular  to  tne  velocity)/chord30. 


2. 2. 5. 4  Bodies  of  revolution  are  numerous 
in  aviation  and  occasionally  play  a  funda¬ 
mental  role,  as  in  Jet  enj’nes,  cabin  noses, 
air  intakes,  radomes,  instruments. 


2. 2.5.3  L* etude  de  la  captation  pour  les 
ailts  d ‘envergure  infinie  e  fait  evidemment 
l’objct  de  nombreux  travaux. 

Parmi  les  divers  types  de  profils,  citons: 
profil  Joukowski  symetrique,  d’epaisseur 
relative  15%,  aux  angles  d’attaque  0°  et  2° 
(reference  23),  profil  NACA  65A004,  aux 
angles  d’attaque  4°  et  3°  (references  24, 
25).  profil  NACA  65,-208  et  65,-21*',  aux 
angles  d’ attaque 4°  et  3°  (references  26,  27), 
etc.  A  titre  d’exemple,  les  figures  12,  13 
Jomien?  respectivement,  an  fonction  de  la 
vitesse  de  vol  et  pour  diverses  longueurs  de 
corde,  le  taux  d’ea*  captee  et  la  limite  de 
1* impact  sur  l’extrados  pour  les  profils 
65,-208  et  65,-212.  I*  figure  14  donne,  en 
outre,  pour  le  profil  NACA  65,-208,  a  1* angle 
d’  attaque  4°,  les  valeurs  du  coefficient 
local  de  captation,  dans  le  cas  ou  Rw  =  256. 

Pour  n’ a.oi  *  point  a  refaire  1* etude  de 
chaque  type  d’aile,  on  a  d’abord  propose  de 
remp’acer  le  bord  d’attaque  par  un  cylindre 
circulalre  osculateur28,  mais  ce  proc£de/ 
peut  conduire  a  des  erreurs  importantes. 
line  autre  siethode29  permet  de  deduire  les 
particularity  de  la  captation  delaconnais- 
sance  de  la  distribution  des  vitesses  le 
long  du  profil.  Enfin,  une  expression 
empirique  a  et^  propose?  pour  representer  le 
coefficient  global  de  captation  en  for.c- 
tion  de  Jeux  rapports  :  le  rapport  a  le 
corde  de  l’epaisseur  maximum  du  profil  et  le 
rapport  a  la  cordo  de  la  projection  de  la 
directrice  sur  un  plan  perpendiculaira  V  la 
vitesse30. 


2. 2.5. 4  Les  corps  de  revolution  sont  tres 
nombveux  en  aviation  et  Jouent  quelquefoie 
un  r6le  fondaMentel  :  engir.3  autopropulses, 
nez  decabines,  entrees  de  x-eacteurs,  radomes, 
instruments. 
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The  earliest  studies  were  made  on  the 
sphere'  * z !;  however,  as  it  may  be  con¬ 
venient,  as  a  first  approximation,  to 
identify  a  body  of  revolution  with  an  elli¬ 
psoid  of  revolution,  capture  by  such  ellip¬ 
soids  was  therefore  studied32* 33>  3"*  35.  The 
studies  made  on  jet  engine  aj.r  intakes36 
should  also  be  mentioned. 


2. 2.5.5  Calculations  carried  out  for  two- 
dimensional  flows  can  be  generalized  for 
three-d imensional  flows;  thus,  captation 
could  be  studied  for  a  swept  wing  with  NACA 
airfoil  section  t,5j-212,  at  2.8°  incidence 
and  45°  sweep37. 

2.3  The  Thermodynamics  of  Icing 

2.3.1  Surface  temperature  in  clear  air 

An  airplane  flies  at  velocity  in  an 
atmosphere  of  clear  air  where  the  pressure 
is  p^  a.id  the  temperature  T^.  At  the  edge 
of  the  boundary  layer,  along  the  surface 
normal  at  the  point  M,  the  magnitude  of 
the  relative  velocity  of  tho  air  with  respect 
to  the  aeroplane  is  U  (local  potential 
velocity),  the  pressure  is  p  and  the 
temperature  is  T.  with 


At  the  point  H,  on  the  surface  itself, 
the  relative  velocity  is  zero  and  the  pressure 
is  again  given  by  p;  but  the  temperature, 
if  it  be  assumed  that  there  is  no  heat  eor.- 
duction  through,  nor  radiation  from,  the 
surface,  is 


i^es  premieres  Etudes  ont  ete  faites  su*- 
la  sphere10*31;  cependant,  comme  il  peut 
£tre  commode,  en  premiere  approximation,  de 
ramener  un  corps  de  revolution  a  un  ellip- 
solde  de  revolution,  la  captation  par  de  tels 
ellipsoldes  a  ete  etud iee3i* 33*  34* 3S.  Si- 
gnalons  egalement  les  etudes  sur  les  entre'es 
de  reccteurs36. 

2. 2.5.5  Les  calculs  obtenus  en  ecoulement 
plan  peuvent  se  generaliser  en  attaque 
oblique;  e’est  ainsi  que  1’ etude  de  la  cap¬ 
tation  apuetre  faitepourune  aile  en  fleche 
de  profil  NACA  65j-212,  d* incidence  2,8°  et 
de  flkche  45°  (reference  37). 

2.3  Therroodynamique  du  Givrage 

2.3.1  Temperature  de  paroi  en  air  clair 

Un  avion  vole  a  la  vitesse  U  dans  une 
>  ,  00 
atmosphere  d’ air  clair  ou  la  pression  est  p^ 

et  la  temperature  T^.  A  la  frontiere  exte- 

rieurede  la  coucho  limite,  sur  la  normale  au 

point  M  de  la  paroi,  le  module  de  la  vitesse 

relative  de  P  ir  par  rapport  a  1* avion  est 

U  (’’itesse  potent ielle  locale),  la  pression, 

p  et  la  temperature,  T,  avec 


x-  1 


r  =  T*  +  — 5- -  (23) 


Au  point  M,  sur  la  paroi  meme,  la 
vitesse  relative  est  nulle  et  la’rression 
encore  egale  a  p,  mais  la  temperature,  en 
supposant  qu*  il  n'y  a  m  conduct  ion  de  cka- 
Itur  a  trovers  la  paroi,  nt  rayi-nnement  de 
so  surface,  est 


T  +  r 


(24) 


T  +  r 


(24) 
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where  r  is  the  recovery  factor  of  the  sur¬ 
face.  the  value  of  which  always  remains 
fairly  close  to  0.85.  Thus,  taking  Jp^o 
account  both  (23)  ard  (24).  the  adiabatic 
teal  l  temperature  at  point  M  is 


T 


f 


2CP 


If  the  wall  is  heated  and  if,  in  a 
steady  state,  the  density  of  the  heat  flux 
penetrating  the  surface  at  M  is  9,  it  Is 
well  known  that  the  surface  temperature  Tp 
is  given  by  the  expression 


<P  =  hc<Tp  ’  Tf>  =  M1?  *  *f> 

where  hc  is  the  heat  transfer  coefficient  at  M 
under  the  flight  conditions  being  considered 
and  t  is  the  Celsius  temperature. 


o'u  r  est  le  facteur  thermique  parietal, 
toujours  assez  voisin  de  0,85.  Atnsi,  te¬ 
nant  compte  a  la  fois  de  '23)  et  de  (24),  '2 
temperature  de  frott'ment  au  point  d  est 


(25) 


Si  la  paroi  est  chaufftfe  et  si,  en  regime 
permanent,  la  densite  de  flux  de  chaleur  qui 
traverse  la  paroi  au  point  M  est  9,  on  sait 
que  la  temperature  de  paroi  Tp  est  donnee 
par  1* expression 


9  =  hc(Tp  -  Tf)  =  hc(tp  -  tf)  (26) 

ou  hc  est  le  coefficient  de  convection  de  la 
chaleur  au  point  M  dans  les  conditions  de 
vol  considered  et  011  t  represente  la  tem¬ 
perature  Celsius. 


2.3.2  Sasis  for  calculating  the  surface 
temperature  in  the  presence  of  an 
icing  cloud 

If  the  flight  occurs  in  a  cloud  and,  in 
particular,  if  the  cloud  is  an  icing  one, 
the  calculation  of  the  surface  temperature 
becomes  mjre  complicated.  The  variations 
of  pressur j  and  velocity  are  accompanied  by 
changes  of  state  which  gives  rise  to  import¬ 
ant  thermal  effects  which  must  be  taken  into 
account 3  *•  39. 

First,  vhe  struct!  re  of  the  icing  cloud 
must  be  assumed;  this  quest  ion  is  considered 
later.  The  mechanics  of  icing,  the  prin- 
cip’es  of  which  have  been  discussed  in  Sec¬ 
tion  2.2,  then  permits  us  to  determine,  when 
the  flight  conditions  are  specified,  the 
mass  rate,  qe,  of  appearance  of  water  per 
unit  area  on  a  surface  element  about  the 
point  M.  The  surface  temperature  at  the 
point  M  is  then  easily  calculated  if  certain 
simplifying  assumptions  are  introduced;  it 
should,  incidentally,  be  noted  that  the 
justif icatioa  for  these  assumptions  has  not 
yet  been  clearly  given. 

(a)  First,  in  potential  flow,  in  the  neigh¬ 
bourhood  of  the  wall,  the  water  droplets 
are  assumed  t )  have  the  same  velocity  U 
as  the  air  su: rounding  them. 


2.3.2  Bases  de  calcul  de  la  temperature  de 
paroi  dans  un  nuage  givrant 

SI  le  vol  s’effectue  dans  u.i  nuage.  et, 
plus  pe  rticul ierement,  si  ce  nuage  est  gi¬ 
vrant,  le  calcul  de  la  temperature  de  paroi 
devient  plus  complexe;  les  variations  de 
pressio.  et  de  vitesse  s'  accompagnent  de 
changements  d' ^tats  qui  entralnent  des  effets 
thermiques  importants,  dont  il  convient  de 
tenir  comptc’  *’  39. 

II  *aut  se  donner  d’abord  la  structure 
du  nuage  givrant;  nous  y  reviendrons  plus 
loin.  La  m<?canique  du  givrage,  dont  nous 
venons  d' exposer  les  principes  dans  le  sec¬ 
tion  2.2  nous  permet  alcrs  de  determiner, 
quand  les  conditions  de  vol  sont  pr4cis^es, 
la  densite  de  flux  de  nasr.e  d'eau,  Qe,  qui 
arrive  sur  un  element  de  surface  de  paroi 
entourant  le  point  M.  L  calcul  de  la  tem¬ 
perature  de  paroi  au  point  M  se  fait  alors 
aisement,  si  l’on  introduit  des  hypotheses 
simplif icatrices  dint  la  Justification  n’ a 
d’aiileurs  pas  et4  encore  clairement  donnee. 

(a)  D’abord,  dans  I'ecoulement  potent le l,  au 
voisinage  de  la  paroi,  les  gouttelettes 
d’  eau  sont  supposees  avoir  ,a  meme  vitesse 
U  que  l’air  qui  les  entoure. 
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(b)  In  spite  of  the  variation  of  the  pres¬ 
sure  p  and  the  temperature  T  along  the 
surface,  a  variation  which  can  be  very 
rapid  if  the  surface  curvature  is  very 
pronounced,  it  is  assumed  that,  tn 
potential  flow,  at  every  instant  there 
is  thermodynamic  equilibrium  between  the 
air  J  the  droplets.  These  droplets  are 
thus  at  the  temperature  T  of  the  air 
surrounding  them,  the  vapour  pressure  e 
of  the  water  vapour  in  the  air  being 
equal  to  the  saturation  pressure  at  the 
temperature  T. 

(c)  Considering  the  very  small  thickness  of 
the  boundary  layer  and  the  rapidity  with 
which  the  velocity  and  the  temperature 
vary  in  thi.i  layer,  it  is  not  possible 
to  assume  thermodynamic  equilibrium 
between  water  a*jd  air  in  this  region. 
We  will  therefore,  in  this  case,  maae 
the  inverse  assumptior  to  that  in  (b), 
nrmely  that  the  droplet  strikes  the 
surface  with  the  velocity  U  and  tempera¬ 
ture  T  *  •.  h  u  had  in  potential  flow, 
without  >cuig  slowed,  heated  or  subject 
to  evaporation  In  the  course  of  its 
passage  through  the  boundary  layer. 

None  of  these  assumptions  is  actually 
satisfied,  and  considerably  different  results 
would  be  obtained  by  starting  from  other 
assumptions.  For  example,  instead  of 
supposing  thermodynamic  -x.  4ui librium  in  the 
potential  flow,  one  might  assume  that  there 
the  droplets  retain  the  temperature  T^,  the 
vapour  pressure  remaining  equal  to  e,,,;  or 
again,  it  might  be  supposed  that  thermo¬ 
dynamic  equilibrium  persists  in  the  boundary 
layer.  Apart  from  the  fact  that  the  hypo¬ 
theses  (a),  (b),  (c)  appear  to  be  the  most 
reasonable  ones,  two  reassuring  considera¬ 
tions  k  j.y  be  mentioned  :  first,  the  calcula¬ 
tions  carried  out  sta*'tir:?  from  these  assump¬ 
tions  lead  to  results  having  the  name  order 
of  magnitude  as  the  experimental  one*  (see, 
for  example,  References  40  and  41);  sec¬ 
ondly,  in  practice,  the  thermal  balance 
calculations  do  not  demand  very  high  pre¬ 
cision  since  tne  cloud  structure,  being 
rapidly  changing,  cannot  Itself  be  very 
accurately  determined. 


(b)  Malgre  1’  evolution  d*  la  pression  p  et 
de  la  temperature  f  le  long  de  la  paroi 
-  evolution  qui  -peut  etre  tres  rapide  si 
la  courbure  de  la  paroi  est  tres  forte  - 
or  admet  qu’ll  y  a,  a  chaque  Instant, 
dans  I’ecoulement  potent te l,  equilibre 
thermodynami que  entre  l’air  et  les 
gouttelettes.  Ces  gouttelettes  sont, 
ainsi,  a  la  temperature  T  de  l’air  qui 
les  environne,  la  pression  e  de  la 
vapeur  d’eau  dans  l’air  etant  egale  a  la 
pressxon  de  saturation  a  la  temperature 
T. 

(c)  Etant  donnees  la  tres  faible  (^paisseur  ds 
la  couche  limite  et  la  rapidite  de  varia¬ 
tion  de  la  vitesse  et  de  la  temp^ratuie 
dans  cette  couche,  1’ equilibre  thermo- 
dynamique  entre  l’air  et  l’eau  n’y 
saurait  etre  admis.  Nous  ferons  alors, 
dans  ce  cas,  1’ rxypothkse  inverse  de  (b), 
k  savoir  que  la  gouttelette  arrive  sur 
la  paroi  avec  la  vitesse  U  et  la  tem- 
pe’rature  T  qu’elle  avait  dans  1’ ecoule- 
ment  potentiel,  de  sorte  qu’elle  ue 
subit  ni  freinage,  nl  echauffement,  ni 
e’vaporation,  lors  de  la  travers^e  de  la 
couche  limite. 

Aucune  de  ces  hypotheses  n’ est  vraiment 
satisfaite  et  on  obtiendrait  des  resultats 
sensiblement  differents  en  parta~,t  u’autres 
bases.  Par  exemple,  au  lieu  d’admettre 
1’ Equilibre  theroodynamique  dans  l’ecoule- 
ment  potentiel,  on  supposerait  que  les 
gouttelettes  y  conservent  la  tempeVature  T^, 
la  pression  de  vapear  etant  toujours  egale 
a  e((/;  ou  encore,  on  supposerrit  quel*  equili- 
bre  thermodynamique  subsiste  dans  la  couche 
limite.  Outre  que  len  hypotheses  (a),  (b)  et 
(c)  paraissont  les  plus  raisonnables,  deux 
considerations  doivent  nous  rassurer  :  d’une 
part,  les  calculs  effectues  a  partir  de  ces 
hypotheses  condui sent  a  des  resultats  ayant 
m£me  ordre  de  grandeur  que  les  resultats 
experimentaux  (voir,  par  exemple,  les  ref¬ 
erences  40  et  41);  d’ autre  part,  dans  la 
pratique,  les  calculs  de  bilan  thermique  ne 
demandent  pas  une  precision  tres  eleveV,  la 
structure  du  nuage,  par  suite  de  la  rapidite 
ae  son  evolution,  ne  pouvant  etre  fixee  avec 
certitude. 


2.3.3  Calculation  of  the  surface 

temperature  in  on  icing  cloiul 

The  establishment  of  tne  thermal 
balance-sheet  has  been  the  subject  of 
several  studies  (References  3,  42,  43, 
44.  43  and  46).  We  shall  simply  indicate 
here  the  different  expressions  to  be  found 
in  this  heat  balance,  established  using 
assumptions  (a),  (b),  (c>  of  the  previous 
section. 

C. 3. 3.1  The  densities  of  heat  flux  given  up 
by  the  surface  element  surrounding  the  point 
M  include  the  following  contributions: 

(a)  The  density  of  heat  flux  due  to  convec¬ 
tion,  cpc<  II  is  convenient  to  include 
the  effect  of  aerodynamic  heating  in  the 
expression  for  tin  density  <r>c  and  to 
write  it,  according  (24)  and  (26),  as 


If  this  precaution  be  taken,  it  is 
no  longer  necessary  to  consider  separate¬ 
ly,  among  the  heal  flux  densities 
received  at  the  surface,  that  due  to 
frictional  dissipation  inside  th* 
boundary  layer; 


;b)  The  density  of  heat  flur  due  to  evapora¬ 
tion.  The  assumptions  made  lead  to  the 
consideration  of  that  evaporation  as 
coming  from  a  surface  covered  with  ice  or 
water  at  the  temperature  Tp,  then  water 
vapour  pressure  in  the  potential  flow 
being  e,  the  saturation  pressure  at  the 
temperature  T;  in  other  words  the  pres¬ 
sure  distribution  inside  the  boundary 
layer  obey.;  the  usual  diffusion  law, 
wit  out  the  evaporation  of  the  droplets 
inside  the  boundary  layer  being  taken 
into  account.  The  weight  velocity  of  the 
water  vapour  nt  point  M  is  thus 


2.3.3  Calcul  de  la  temperature  de  paroi 
dans  un  nuage  givrant 

L’ etabl issement  du  bilan  thermlque  a 
fait  l’objet  de  plusieurs  etudes  (reference? 
3,  42,  43,  44,  45,  46  notamment).  Nous  ne 
ferons  qu*  indiquer,  ici,  1* expression  des 
divers  termes  r* e  ce  bilan,  etabli  a  partlr 
des  hypotheses  (a),  (b)  et  (c). 

2. 3. 3.1  Les  dsnsites  de  flux  de  chaleur 
ccdees  par  1*  element  de  paroi  qui  entoure 
le  point  M  comprennent: 

fa)  la  densite  de  flux  de  chaleur  due  a  la 
convection,  11  est  commode  de  tenir 

compte  de  1* echauffement  aero  “ynamique 
dans  1’ expression  de  la  densite  <pc  et  de 
l’e'crire,  d’ apres  (24)  et  (26), 

t  =  t  +  r^-  (27) 

*cp 

Moyennant  cette  precaution,  il  ne 
sera  plus  ne'cessaire  de  faire  figurer, 
dans  les  densites  de  flux  de  chaleur 
regies  par  la  paroi,  celle  qui  est  due  k 
la  dissipation  par  frottement  &  T inte- 
ritur  de  la  couche  limite; 

(b)  la  densite  de  flux  de  chaleur  due  a 
evaporation.  Les  hypotheses  faites 
conduisent  a  considerer  cette  evapora¬ 
tion  comma  provenant  d’ une  pa-oi  couverte 
de  glace  ou  a* eau  a  la  temperature  Tp, 
la  pression  de  vapeur  d’eau  dane 
1* ecoulement  potentiel  etant  e,  pressicn 
de  saturation  k  la  temperature  T;  autre- 
mtnt  dit,  la  distribution  des  pressions 
a  l'interieur  de  la  couche  limite  suit 
la  loi  habituelle  de  diffusion,  sans  que 
soit  prise  en  consideration  1' evapora¬ 
tion  des  gouttelettes  a  1* inteVieur  de 
la  couche  limite.  La  densite  de  flux  de 
masse  de  vapeur  d’ eau  au  point  M  est 
alnsl 


9C  ~  MS  *  fcf >•  avec 
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where  rp  and  r  are  the  ratios  of  the 
weights  of  water  vapour  to  air,  res¬ 
pectively  in  contact  with  the  surface 
and  at  the  edge  of  the  boundary  layer. 
If  8  designates  the  relative  density  of 
the  water  vapour  with  respect  to  the  air 
(8  =  0.622),  the  ratio  r  can  be  written 


oil  rp  et  r  sont  les  rapports  de  la  masse 
de  vapeur  d*  eau  a  la  masse  d’air  res¬ 
pect  ivement  au  contact  de  la  pai^i  et  a 
’a  l^ontiere  de  la  couche  1  finite.  En 
designant  par  8  la  densite  relative  de 
la  vapeur  d’eau  par  rapport  a  l'air 
(8  =  0,622),  le  rapport  r  s’ecrit 


r  = 


T 


8 


e 


p  -  e 


and  Equation  (28)  takes  the  form 


et  la  relation  (28)  prend  la  forme 


If  it  be  noted  that  the  water  vapour 
pressure  is  generally  low  compared  to 
that  of  the  mixture  of  air  and  water 
vapour,  this  expression  can  be  simplified 
to 


En  remarquant  que  la  pression  de 
vapeur  d'  eau  est  ge'neralement  falble 
devant  la  pression  du  melange  air  et 
vapeur  <*’eau,  on  peut  simplifier  et 
ecrire 


0.62  hp 


(29) 


Notice  that  e  will  be  the  satura¬ 
tion  pressure  at  temperature  Tp  of 
either  ice  or  water  (epl  or  e^)  accord¬ 
ing  as  the  surface  is  covered  with  ice 
or  with  water. 

The  analogies  between  heat  and  masa 
transfer  make  it  possible  to  write 


_  t(L) 


where  L  is  the  Lewis  number,  i.e.  the 
ratio  of  the  diffusion  coefficient  0  to 
the  thermal  diffunivity  a,  and  c  i3  the 
specific  heat  of  the  gaseous  mixture. 


Remarquons  que  ep  represente,  sulvant 
que  la  parol  est  couverte  de  glace  ou 
d'eau,  la  pression  de  saturation  a  la 
temperature  Tpp  de  la  glace  ou  de  l'eau 

<epi  ou  epe>* 

Les  analogies  entre  transport  de 
chaleur  et  transport  de  masse  permettent 
d'  ecrire 


ou  L  est  le  noabre  de  Lewis,  rapport  de 
la  diffusivite  massique  0  a  la  diffu- 
sivlte  thermique  a,  et  cp,  la  chaleur 
speciflque  du  melange  gaze  in. 


Thus,  Equation  (29)  becomes 


Ainsi,  la  relation  (29)  devient 


=  0. 62  f  (L)  — 


hc  ep  -  e 


Qy 


0,&  f(L)  ~ 
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In  the  case  of  a  mixture  of  water 
vapour  and  air,  the  Lewis  number,  as 
well  as  the  function  f(L),  take  on 
values  in  the  neighbourhood  of  unity 
(L  =  0.83,  I(L )  =0.9  in  laminar  flow). 
Then  qy  can  be  written 


^v 


(31) 


This  flux  oer  unit  area  of  evapora¬ 
ted  water  corresponds  to  an  outflow  of 
transmitted  heat  given  by 


Dans  le  cas  d’ un  melange  de  vapeur 
d’ ean  et  d’air,  ’e  nombre  de  Lewis,  et 
aussi  la  fonction  f(L),  sont  voisines 
de  1'unite  ( L  =  0,83,  f(£)  =  0.9  en 
eeoulement  laminalre).  On  aura  done 


Cette  densite d?  debit  de  masse  d’eau 
evaporee  correspond  a  une  densitti  de 
debit  de  chaleur  cedee 


(32) 


where  L  is  the  latent  neat  of  vapouriza¬ 
tion  of  water  or  the  latent  heat  of  sub¬ 
limation  o t  Ice  at  the  temperature  Tp 
(Ly  or  Lg  . 

(c)  The  density  of  heat  flux  due  to  the  tem¬ 
poral  ure  rise  of  the  water.  The  calcu¬ 
lation  Uj  carried  out  assuming  that  the 
Celsius  temperature  of  the  droplet  when 
it  strikes  the  surface  is  t  (  t  <  0). 


If  the  Celsius  tempera!  v/e  tp  of  the 
surface  is  above  zero,  the  water,  of 
average  specific  boat  ce,  receives 


<Pe  =  % 


<'p  -  *> 


0°C 


(33a) 


If  the  surface  temperature  is  0°C,  a 
fiaction  f  of  the  supercooled  water 
changes  into  ice,  and,  if  Lj  is  the 
heat  of  fusion  of  the  ice,  then 


L  (ep  *  e) 

=  0. 7  —  hc  — —  (32) 


o'j  L  est  la  chaleur  de  vaporisation  de 
I’eau  ou  la  chaleur  de  sublimation  de  la 
glace  a  la  temperature  Tp  (Ly  ou  Ls); 

(c)  la  deusite  de  flux  de  chaleur  due  a 
1’  elevation  de  temperature  de  I'eau.  Le 
calcul  est  fait  en  supposar.t  que  la 
temperature  Celsius  de  la  goutte  a  son 
arrivee  sur  la  surface  est  t  (t  <  0). 


Si  la  temperature  Celsius  de  la  paroi 
tp  est  superieure  a  ze’ro  degre,  I'eau, 
de  chaleur  specifique  moyenne  ce,  revolt 


=  qe  ce  (lp  * 


U  >  0°C 

L 


(33a) 


Si  la  temperature  de  la  paroi  est 
zero  degr£,  une  fraction  f  de  I'eau 
surfondue  passe  a  I’ctat  de  glace  et, 
en  designant  pai  L^  la  chaieur  de  fusion 
de  la  glace, 


-  %  <ce  t  +  f  Lf )  tp  =  0°C 


(33b) 


If  the  surface  temperature  is  less 
the  0°C,  and  c^  represents  the  average 
specific  heat  of  the  ice,  then 


Si  la  temperature  de  paroi  est 
inferiture  a  zeVo  degre,  en  designant 
par  Cj  la  chaleur  specifique  moyenne 
de  la  glace, 


'Pe  =  -  %  (  ce  t  +  Lf  -  Cj  tp  )  [tp  <  0°C 

L  .1 


(33c) 
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2. 3. 3. 2  The  densities  of  heat  flux  received 
by  the  surface  element  t  bout  the  point  M  are 
m«tde  up  ol  the  following  contribution: 

(a)  the  heat  flux  density  ^  due  to  the  kine¬ 
tic  energy  of  the  droplets.  The  drop¬ 
lets,  striking  the  surface  with  the 
velocity  (J  that  they  had  in  the  potential 
flow,  give  up  the  following  quantity  of 
heat,  in  mechanical  units: 

U? 

9u  ~  %  —  (34) 

* 

(b)  the  heat  flux  density <pdue  to  artificial 
heating.  To  avoid  comirg  back  to  it 
later,  we  will  consider  here  the  case 
where  the  body  is  heated  and  receives, 
at  point  M,  a  heat  flux  density  9  from 
the  inside. 

(c)  the  heat  flux  density  due  to  frictional 
energy.  »e  have  already  taken  this  into 
account  In  the  expression  for  the  heat 
given  up  by  convection. 

2. 3. 3. 3  The  thermal  balance  is  then  expressed 

by  the  equation 


2. 3. 3. 2  Les  densites  de  f l  ix  de  chaleur 
reques  par  1‘ilenent  de  parol  qui  entoure  le 
point  M  sont: 

(a)  la  densite  de  flux  de  chaltur  9  due  a 
1*  energie  cinetiaue  des  gout  te  let  tes . 
Les  gouttelettes,  arriv&nt  sur  la  paroi 
avec  la  viteese  U  qu’elles  avaient  dans 
1*  ecoulement  potent iel,  cedent  la  quan- 
tite  de  chaleur,  en  unite's  meSaniques, 

L,lf 

<PU  =  %  ~2  (34> 

(b)  la  densite'  de  flux  de  chaleur  9  due  a  un 
chuuffagt  art  if  ic  .el.  Pour  «e  prs  avoir 
a  y  revenir,  nous  considererons,  en 
effet,  le  cas  ou  le  corps  est  chauffe  et 
re90it  au  point  II,  de  1*  interieur,  une 
densite  de  flux  de  chaleur  9. 

(c)  la  densite  de  flux  de  cn*leur  due  k 
1’ energie  de  frottemsni.  Nous  en  avons 
deja  tenu  compte  dans  1* expression  de  la 
chaleur  cedee  par  convection. 

2. 3. 3. 3  Le  bi lan  thermique  se  traduit,  des 

lors,  par  l’egallte 


<P  +  9U  =  ?c  +  %  +  ?e 


(35) 


<P+<PU  =  Vc+(?v+  Ve 


(35) 


the  value  of  9  being  zero  in  the  special 
case  of  an  unheated  surft-e. 


la  valeur  de  9  etant  nulle  dans  le  cas 
particulier  de  la  parol  non  chauffee. 


The  Expressions  (27),  (32),  (33)  and  Les  expressions  (27),  (32),  (33)  et  (34) 

(34)  then  lead  to  the  following  ones:-  conduisent  alors  aux  expressions  suivantes: 


(a)  In  the  case  of  a  surface  at  above  freez¬ 
ing  temperature  (Equation  33a): 


(a)  dans  le  cas  d*  une  paroi  a  temperature 
positive  (relation  33a), 


9  =  h 


S’  1 


2ep  °*7cp  p  t»c  V  p  2cJ 


(36a) 


(b)  In  the  case  of  a  surface  at  0°C  (Equa-  (b,  dr.ns  le  cas  d’  une  paroi  a  zero  degre 
tion  33b):  (relation  33b j, 


9  =  he 


Lo  eo  *  e 


<»e  ce  f  Lf 


JT 

2c, 


(36b) 
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(c)  Ii.  the  case  of  a  surface  ai  below- 
freezing  temperature  (Equation  33c):- 


(C)  dans  ie  cas  d’ur.  '  paroi  )i  temperature 
negative  (relation  33c), 


?  =  hf 


r(j2  .  Ls  epi 

t  .  t - +  o.  7 - 

P  2cp  cp  i 


hc  '  *•  Jv 


(36c) 


2.J.4  Practical  solution  of  the 

thermodynanh :  icing  equations 


2.3. 4  Resolut  ion  pratique  des  equations 
thermodynaMique  du  givrage 


2. 3.b.l  It  is  convenient  to  introduce  the  2.J.4.J  II  est  commode  d’ introduire  le 
dimensionless  number47  nombrt  sans  dimensions' 4 7 


b 


(37) 


(37) 


and  to  separate  the  different  terms  which 
enter  into  the  relations  (36)  so  as  to  obtain 
three  functions  which  are  respectively  rela¬ 
ted,  the  first,  6 _,  to  the  thermodynamic 
conditions  a*  the  wall,  the  second,  9,  to 
the  thermodynamic  conditions  in  the  poten¬ 
tial  flow,  and  the  third,  &u,  to  the  mech¬ 
anical  conditions.  For  the  three  Equations 
(36),  the  respective  values  of  9p,  6  and  6p 
will  be  given  by 

r 


et  de  separer  les  differents  termes  qui 
interviennent  dans  les  relations  (36),  de 
maniere  a  obtenir  trois  fonctions  qui  se 
rapportent,  la  premiere,  9p,  aux  conditions 
thermodynamiques  a  la  paroi,  la  deuxiene,  6, 
aux  conditions  thermodynajsiques  dans  l'ecou- 
lement  potentiel,  la  tioisieae,  6U,  aux 
conditions  me'canlques.  Pour  les  trois 
relations  (36),  les  valeurs  respectives  de 
6?p,  de  9  et  do  t?u  sont 


Ly  e 


pe 


6n  =  tD(l  +  b)  +  0.7  —  — 


CP  P 


6 


6„ 


W  e 

t(l  +  b)  +  0.7  — ~ 


CP  P 


(38a) 


*  £  (r  '7*b) 


tp  >  0°C 


r 


el 


0-3  Lp  Co 
cp  P 


<  * 


eu 


t(l  +  b)  +  0. 


hi  i  +  b  f  ix 

'p  P  ce 


u2  f 

2ce  \  cp 


+ 


b 


/ 


(38b) 
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(38c) 


so  that  Equations  (36)  can  be  written, 
being  taken  of  (37)  and  (38),  as 

account  de  sorte  que  les  equations 

en  tenant  cunpte  de  (37)  et 

(36)  s’ecrivent, 
(38). 

>>0°c] 

9  =  V^p  '  6  ‘  *u> 

(39a) 

r=o°c] 

9  =  hc(£p  -  -  eu) 

(39b) 

>  '  o9cj 

9  =  hc(£"  -  6"  -  d?u) 

(39c) 

2.J.4.2  If  the  variations  of  u  function  6  2.J.4.2  Si  l’orj  represents  graph iquement 
with  the  different  variables  be  represented  les  variations  d’ une  fonction  6  en  fonction 
graphically,  it  is  possible,  with  the  help  des  diverses  variables,  il  r® ra  possible,  a 
of  these  graphs,  to  solve  one  or  the  other  l’aide  de  ces  graphJques,  de  resoudre  l'un 
of  the  followin;  problems:-  *TTes  deux  problemea  suivants: 


(a)  What  is  the  surface  temperature  tp,  in 
the  absence  of  artificial  heating  (9  = 
0),  and,  in  the  case  where  this  tempera¬ 
ture  is  0°C.  what  is  the  fraction  f  of 
water  transformed  into  ice? 

(b)  What  is  the  density  of  heat  flux  neces¬ 
sary  at  a  given  point  of  the  surface  in 
order  to  maintain  a  given  surface  tem¬ 
perature  tp  at  this  point? 

To  solve  these  problems  it  is  convenient 
and  sufficiently  accurate  in  many  cases  to 
assume  that,  at  the  edge  of  the  boundary 
layer,  the  velocity  U  remains  equal  to  U^, 
and* that  the  pressuie  p  remains  equal  to  p^. 
In  particular,  it  will  suffice  to  p*ot  once 
and  for  all  the  curves  of  6 u  against  U^, 
which  are  valid  at  all  altitudes,  for 
various  values  of  the  parameter  b,  assuming 
r  constant  and  equal  to  0.875.  (Pig. 15). 


(a)  quelle  est  la  temperoture  de  la  paroi, 
tp,  quand  il  u* y  a  pas  de  ehauffage 
artificiel  (9  =  0)  et,  dans  le  cas  ou 
cette  temperature  est  zero  degre,  quelle 
est  la  fraction  f  d'eau  transformer  en 
glace  ? 

(b)  quelle  est  la  dens  it e  de  flux  de  chaieur 
a  foumir  en  un  point  de  la  paroi  pour 
avoir,  en  cc  point,  une  temperature  de 
surface,  tp,  donnee? 

Pour  resoudre  ces  problkn.es,  il  est 
commode  et  *uifisamir.ont  precis,  dans  beau- 
coup  de  cas,  de  supposer  qu*  a  lr  fror.tikre 
de  la  couche  limite,  la vitesse  U  reste  ^gale 
a  U^,  et  la  pression  p,  a  p^.  En  particu¬ 
lar,  il  suffira  de  tracer,  une  fo4s  pour 
toutes,  pour  diverses  valeurs  du  parametre 
b  et  en  supposant  r  constant  et  kgal  a 
0,875.  les  courbes,  valables  a  toute  alti¬ 
tude,  donnant  les  valeurs  de  d u  en  fonction 
de  la  vitesse  (fig.  15). 
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2. 3. 4. 3  Let  us  first  consider  the  case 
where  the  temperature  of  the  surface  is 
diffe rent  jron  zero.  It  is  necessary,  in 
this  case,  to  have,  for  a  given  flight 
altitude,  the  curves  of  8p  (or  8a)  against 
tp  (or  t®)-  of  against  tp.  and  of  8^’ 
against  t^,  each  for  various  values  of  the 
parameter  o. 

As  an  example,  we  give,  in  Figure  16, 
the  curves  of  8 p  (or  8)  against  tp  (or  t) 
at  20.000  ft  altitude.  Figures  15  and  16 
then  make  it  possible  to  know,  at  20,000  ft 
altitude,  the  temperature  of  the  surface,  if 
the  icing  conditions  are  known.  In  fact, 
since  9  =  0,  we  ha\e 

Pa  =  6v  ’  6m  <40> 

The  known  values  of  U^,  b  and  t0  give 
the  values  of  6?u  (Fig.  15)  and  of  6m  (Fig.  16). 
Figure  16  also  gives  tp,  obtained  from  the 
value  of  8p  given  by  Equation  (40).  It 
would  oe  just  as  easy  to  obtain  the  value 
of  9  starting  from  Equation  (39a),  if  tp, 
and  consequently  8p,  were  given. 

Curves  similar  to  Figure  16  will  be 
foxid  in  References  4  and  46.  for  different 
altitudes. 


2. 3. 4. 4  When  themal  exchange  raises  the 
droplet,  upon  impact,  to  a  temperature 
below  0°C,  the  leading  edge,  covered  with 
ice,  is  dry ;  this  is  often  the  case  with  an 
unheated  wing  (tp  =  0).  In  the  case  of  a 
wing  sufficiently  heated  (9  >  0),  in  spite 
of  the  arrival  of  supercooled  droplets  at 
the  leading  edge,  the  temperature  remains 
above  freezing'  water  streams  back  over  the 
leading  edge.  Finally,  there  exists  an 
intermediate  rase,  which  can  occur  with 
either  a  heated  or  an  unheated  wing,  for  a 
whole  range  of  conditions  -  that  where  only 
a  fraction  f  of  the  water  striking  the 
obstacle  freezes;  in  this  case,  there  exists 
a  mixture  of  ice  and  water  on  the  impact 
area,  which  is  thus  held  at  CPC. 


2. 3. 4. 3  Considerons  d’abord  le  cas  o'u  la 
temperature  de  paroi  est  differente  de  zero 
degre.  11  faut  alors  que  nous  ayions,  pour 
une  altitude  de  vol  determinee,  les  courbes 
donnant  les  valeurs  de  6 p,  (ou  de  6m)  en 
fonction  de  tp  (ou  de  t^),  de  6'  ’  ei.  fonc- 
tion  ae  t_,  de  81’  en  fonction  de  t  ,  et 

V  ^  y  ® 

cela  pour  dlverses  valeurs  du  parametre  b. 

A  titre  d’exemple,  nousavons  represented 
sur  la  figure  16,  les  courbes  donnant  8p 
(ou  8)  en  fonction  de  tp  (ou  de  t),  a 
1* altitude  de  6100  a.  Les  figures  15  et  16 
p«rmettent  alors  d’ avoir,  a  1* altitude  6100 
m,  la  temperature  de  la  paroi  si  les  con¬ 
ditions  de  givrage  sont  connues.  En  effet, 
puisque  9  =  0, 

6\i  =  %  '  6*  (40) 

Les  valeurs  connues  de  U  ,  de  b  et  de  t 
donnent  la  valeur  d*-  9U  (fig.  15)  et  de  8a 
(fig.  16).  La  mSme  figure  1C  donne  t  ,  ii 
partir  de  la  valeur  de  8p  tiree  de  la  rela¬ 
tion  (40).  II  serait  touf  aussi  simple 
d’obtunir  In  valeur  de  9  a  partir  de  la 
relation  si  tp  et,  par  consequent. 

8p,  etaient  donnes. 

On  trouvera  un  certain  nombre  de  reseaux 
de  courbes,  tels  que  celui  de  la  figure  16  et 
correspondent  aux  diverges  altitudes,  dans 
les  references  4  et  46. 

2.J.4.4  Quand  les  e'changes  thermiques  por¬ 
tent  la  gouttelette,  au  moment  de  son 
impact,  a  une  temperature  inferieure  a  zero 
degre,  le  bord  d’attaque ,  recouvert  de  glace, 
est  sec;  c’  est  souvent  le  cas  d*  une  aile  non 
chauff^e  (9  =  0)  Dans  le  eas  d’ une  aile 
suf f isamment  chauff^e  (9  >  0),  maigre 
1* arrives  d®  gouttelettes  d*  eau  suriondue  sur 
le  bord  d‘attaque,  la  temperature  est  posi¬ 
tive;  de  1*  eau  ru isse lie  sur  le  bord  a*  attaque. 
Enfin,  existe  le  cas  intermediaire,  qui  peut 
se  produire  avec  une  aile  chauff^e  ou  non, 
pour  tout  un  domalne  de  conditions  ;  c’ est 
celui  ou  seulement  une  fraction  f  de  l’eau 
qui  frappe  P  obstacle  se  congele,  il  existe 
alors  un  melange  de  glace  et  d’eau  sur  I’aire 
d’impact,  l nquclls  ic  It’Uve  autsi  naintenue 
a  zero  degrt . 
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1^  Is  very  Important  to  know,  for  an  II  est  tres  important  de  savoir,  pour 

unhcated  wing,  how  the  two  limits,  corres-  une  aile  non  chauf fee,  comment  yarient,  avec 

ponding,  for  a  given  impact  area  at  0°C,  to  les  conditions  atrospheViques  et  avec  les 

coverage  by  dry  ice  (f  =  1)  and  to  coverage  conditions  de  vol,  les  deux  l. mites  corres- 

wlthout  any  trace  of  ice  (f  =  0)  vary  with  pondant  a  une  aire  d’ impact,  a  zero  degre, 

atmospheric  and  flight  conditions.  soit  couverte  de  glace  seche  (f  =  l),  soit 

couverte  d‘eau  sans  trace  de  glace  (f  =  0). 

(a\  The  linrt  corresponding  to  total  freezing  (a)  La  hmite  correspondant  a  la  congelation 
upon  i mpingewent,  also  called  tne  Ludlam  toxale  a  l’ impact,  ap-ele^  encore  limite 

47  limit,  is  of  interest  for  those  devices  de  Ludlam47  interesse  les  appareils  ser- 

which  serve  to  measure  the  ’  iquid-water  vant  a  mesurer  la  teneur  en  eau  liquide 

content  of  a  cloud  by  a  measurement  c *  d*  un  nuage  et  fondes  sur  la  vitesse  de 

the  icing  speed  (Chapter  3,  Section  2. 1).  givrage(chapitre  3,  section  2. 1).  Diverses 

Various  Canadian  studies,  notably  Ref-  etudes  canadiennes  (reference  48,  notam- 

erence  48,  have  shown  that  the  device  ment)  ont,  en  effet,  montre  que  le  dis¬ 
using  rotating  cylinders  (Chapter  3,  positif  a  cylindres  tournant3  (chapitre 

Tafcle  1)  cannot  operate  when  the  liquid-  3,  tableau  1)  ne  saurait  fonctionner, 

water  content  of  the  cloud  is  high  or  quand  les  teneurs  en  eau  liquide  du  nirge 

when  the  temperature  is  in  the  neighbour-  sont  e'levees  ou  quand  les  temperatures 

hood  of  0°C.  To  attain  this  limit,  it  sont  voisines  de  ze'ro  degre.  Pour 

is  simply  necessary  to  set  f  -  1  in  the  obtenir  cette  limite,  il  suffit  de  faire 

expression  for  6'  and  in  Equation  (39b),  f  =  1  dans  1*  expression  de  6’,  et  la 

in  which  <p  =  0,  i.e.  relation  (39b)  dans  laquelle  <p  =  0.  soit 

0U  =  0'  +  0'  (41)  0U  =  0>  +  0^  (41) 

will  give  the  temperature  tro  as  a  func-  donnera  la  temperature  t^  en  forction  de 

tion  of  the  liquid-water  content  w  for  la  teneur  en  eau  liquide  w  pcur  les 

the  various  flight  conditions  (alti-  diverses  conditions  de  vol  (altitude, 

tude,  velocity,  etc).  Figure  17  taker.  vitesse,  etc).  La  figure  17,  tir^e  da  la 

from  Reference  48  is  based  on  such  a  reference  48,  conceme  une  telle  rela¬ 
xation  for  the  rotating  cylinder.  tion,  dans  le  cas  du  cylmdre  toumant. 

(b)  La  determination  de  la  limite  ccrres- 
(b)  The  determination  of  the  halt  corres-  pondant  a  I’absence  de  glace  pre’sente 

ponding  to  the  absence  of  ice  is  also  of  egalement  un  tr^s  grand  interet  :  les 

very  great  interest.  Since  the  external  conditions  exterieures  etant  fixers,  il 

conditions  are  fired,  it  is  useful  to  est  utile  de  connaltre  la  vitesse  de 

know  the  aeroplane  velocity  for  which  1’ avion  pour  laquelle  cette  limite  est 

this  limit  is  attained,  as  this  corres-  attemte,  puisqu' elle  correspond  a  la 

ponds  to  the  disappearance  of  any  icing  disparition  de  tout  danger  de  givrage. 

danger.  The  relation  between  the  local  La  relation  entre  la  temperature  absolue 

absolute  temperature  and  the  local  Mach  locale  et  le  nombre  local  de  Mach 

number  may  be  obtained  from  (36b)  by  s’obtient  a  partir  de  1’  equation  (36b), 

taking  9=0,  f  =  0,  r  =  0. 88  and  where  ou  l'on  fait  9  ~  0,  f  =  0,  r  =  0,88,  et 

the  heat  due  to  the  kinetic  energy  of  ou  l’on  neglige  la  chaleur  due  a 

the  droplets  is  neglected:  l'energie  cm^tique  des  goutteiettes: 
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The  calculations  carried  out  foi  wing 
sections  of  diamond  or  circular  shape49, 
50  have  yielded  results  verified  by 
experiment51;  the  ice  generally  appears 
only  at  atmospheric  temperatures  several 
degrees  below  those  predicted  by  the 
calculation.  This  means  that  one  can 
establish,  a  priori,  the  limiting  con¬ 
ditions  for  icing  at  the  various  points 
of  a  wing.  Figure  18  is  an  example  of 
such  p  calculation;  it  will  be  noticed 
that,  other  things  being  equal,  the 
limiting  temperature  increases  with 
altitude,  but  that,  at  an  altitude  which 
Is  not  too  great,  the  temperature  t  is 
about  -40°C  when  the  viach  number  is  in 
the  neighbourhood  of  unity.  Icing  is 
then  improbable . 

2.3. 4. 5  The  surface  temperature  during 
icing,  as  has  been  kncwn  for  some  time, 
affects  the  appearance  and  the  nature  of  the 
deposited  ice. 

When  the  surface  temperature  is  below 
freezing  (low  values  of  t^  or  of  the  para¬ 
meter  b),  the  droplets  freeze  individual ly, 
and  the  ice  formed  consists  of  smali  grains 
welded  together.  The  thickness  of  the 
deposit  varies  along  the  aerofoil  section 
essentially  as  the  local  impingement 
coefficient.  Because  of  the  nearly  stream¬ 
lined  form  of  the  deposit,  this  form  of 
icing  is  the  least  dangerous. 

When  the  surface  temperature  is  equal  to 
0°C,  a  mixture  of  ice  and  water  results  from 
the  impingement  of  che  droplets  on  the  cap¬ 
ture  area;  under  these  conditions,  the 
water  moves  downstream,  so  that  the  ice 
formation,  more  flattened  at  the  nose,  no 
longer  has  the  same  appearance  as  for  below- 
freezing  temperature.  Instead,  the  dan¬ 
gerous  ‘mushroom’  forr»will  be  obtained,  with 
the  two  well-known  horns  on  either  side  of 
the  stagnation  point,  in  the  case  where  the 
frozen  fraction  is  small;  the  horns  dis¬ 
appear  when  this  fraction  is  larger.  Attempts 
to  calculate  the  forms  to  be  expected  have 
oeen  made52, 5 3. 


Les  calculs  effectues  pour  des  ailes 
a  profil  losangique  ou  lenticulaire49’ * 
ont  conduit  a  des  resultats  que  1‘ expe¬ 
rience  controle51  :  la  glace  n’  apparait 
generalement  qu’a  des  temperatures 
atmospheriques  JnfeVieures  de  quelques 
degres  a  celles  auxquelles  le  ealcul 
ccnduit;  c*  est  dire  qu’a  priori,  on  peut 
etablir,  aux  divers  points  d‘ une  aile, 
les  conditions  limltes  de  givrage.  La 
figure  18  donne  un  exemple  d* un  tel  eal¬ 
cul  :  on  remarquera  que,  toutes  choses 
e gales  d’ailleurs,  la  tempeVature  li.nite 
augmente  avec  1’ altitude,  main  qu' a  une 
altitude  pas  trop  elevee,  la  temperature 
t  est  de  -4o°C  environ,  quand  le  nombre 
de  Mach  est  voisin  Je  1’ unite  :  le  gi¬ 
vrage  est  alors  improbable. 

2. 3. 4. 5  La  tempe'rature  de  parol  au  -ours  du 
givrage  influe,  on  le  salt  dopuis  longtemps, 
sur  l'as[)ect  et  la  nature  du  givre  depose. 

Quand  la  temperature  de  paroi  est  infe- 
rieureazero  decre  (faibles  valeurs  de  ou 
du  parametre  b),  les  gouttelettes  se  conge- 
lent  individuel lement  et  la  glace  formee 
est.  constituee  de  petits  grains  soudes  entre 
eux.  L’  epaisseur  du  depot  varie,  le  long  du 
profil,  sensiblement  comme  le  coefficient 
local  de  captation.  A  cause  de  la  forme 
presqu’ a^rodynamique  du  d4p6t,  e’est  le  mode 
de  givrage  le  noins  dangereux. 

Quand  1 t  temperature  de  paroi  est  egale 
a  zero  degre,  e’est  un  melange  de  glace  et 
d’eau  qui  re'sulte  de  1*  impact  des  goutte¬ 
lettes  surlazone  ue  captation  :  l’eau,  dans 
ces  conditions,  se  deplace  vers  1’aval,  de 
sorte  que  la  formation,  plus  aplatie  au  nez, 
n’ a  plus  1’  allure  decrite  dans  le  cus  d’ une 
temperature  inf^rieure  a  z4ro  degre.  On 
aura  la  redoutable  forme  en  champignon,  avec 
les  deux  cornes  bien  connues  de  part  et 
d’ autre  du  point  d‘ arret,  dans  le  cas  ou  la 
fraction  congel^e  a  1’  impact  est  faible;  les 
cornes  d isparaissent  quand  cette  fraction 
est  plus  eleve^.  Des  essais  pour  calculer 
les  formes  a  prevoir  ont  ete  tenths52,53. 


Regarding  these  deposits  at  0°C,  it 
should  be  mentioned  that  aerodynamic  hratiwg 
is  more  banoful  than  helpful  for  a  wing  taking 
on  Ice-  A  pilot  will  obtain  no  advantage  by 
increasing  the  aeroplane  speed  during  icing 
if  he  cannot,  by  so  doing,  completely  nelt 
the  ice,  the  speed  increase,  for  a  surface 
remaining  at  0°C,  only  diminishes  the  frac¬ 
tion  of  ice  formea  and  thus  brings  about  a 
form  of  deposit  which  is  mere  dangerous. 


3 .  BRIEF  REMARKS  OH  AEROPLANE 

TCING  ATJD  DEFENSIVE 

MEASURES  AGAINST  IT 

3.1  Aeroplane  Icing  and  its  Effects 

3.1.1  Atmospheric  conditions  for  icing 

3. 1.1.1  A  cloud  is  an  Icing  one  when  )t 
contains  water  droplets  and  has  u  below- 
freezing  temperature.  Vhere  exist,  moreover, 
two  types  of  icing  clouds,  these  formed 
solely  of  water  droplets  r»nd  those  con¬ 
sisting  of  a  fixture  of  wat^r  droplets  and 
ice  crystals.  We  have  just  seen  that  the 
thermal  effects  of  the  motion  can  prevent 
ice  deposit  on  an  aeroplane  flying  through 
an  ‘icing  cloud’  .  The  practical  problem 
which  arises  is  to  know  the  frequency, 
position  and  extent  of  the  icing  character¬ 
istics  for  a  given  aeroplane  flying  under 
given  conditions. 

A  great  number  of  studies  have  been 
carried  out  on  this  problem,  particularly  In 
the  Ui  ited  States**’  **’  4‘*  *7’ 58‘  **•  60*  **•  <?* 
‘3, «*. but  also  in  Canada  and  Great 
Britain*6, ‘T’ ‘6.  A  co-ordinated  programme 
of  research  on  this  problem  would,  however, 
be  worthwhile:  principles  for  this  are  pres¬ 
ented  in  Chapter  2. 

3. 1.1. 2  It  should  be  remembered  that  icing 
occurs  more  frequently  at  low  altitudes  than 
at  high  ones.  Figure  19  (Ref. 69),  which 
gives  the  frequency  curves,  in  percentage,  of 
the  nebulosity,  and  of  the  icing  against 
temperature  and  altitude,  shows  that  icing  is 
practically  non-existent  above  30,000  ft 


A  propos  de  ces  depots  a  zero  degre’,  il 
convient  de  remarquer  que  1’  e^chauffement 
aerodynamique  est  plus  nuisible  qu’ utile  sur 
une  aile  qui  givre.  Un  pilote  n’ a  aucun 
interet  a  augm^nter  la  vitesse  durant  le 
givrage,  s’ il  ne  peut  atteindre,  de  ce  fait, 
une  complete  fusion  de  la  glace;  l’*-  igmenta- 
tlon  de  vitesse,  pour  une  surface  restant  a 
zero  degre,  ne  fait  que  diminuer  la  fraction 
de  glace  formee  et  provoque  ainsi  une  forme 
de  depot  plus  da.ngereuse. 


3.  BREVES  INDICATIONS  SUR  LE  GIVRAGE 
DES  AVIONS  ET  LES  MCYENS 
DE  DEFENSE 

3.1  Le  Givrage  des  Avions  et  ses  Effets 

3.1.1  Conditions  atmosoheriques  de  givrage 

3. 1.1.1  Un  nuage  est  givrant  quand  il  con- 
tient  des  gouttelettes  d’ eau  et  quand  il  a 
une  teiiipe'rature  negative.  Il  existe, 
d'ailleurs,  deux  types  de  nuages  glvrants, 
suivant  qu’  ils  sent  formes  de  seules  goutte- 
letces  d’eau  ou  d’ un  melange  de  gouttelettes 
d’ eau  et  de  cristaux  de  glace.  Nous  venons 
de  voir  que  les  effets  thermiques  du  mouve- 
ment  peuvent  eviter  le  d4oot  de  glace  sur 
P avion  qui  vole  dans  un  ‘nuage  givrant’. 
Le  probl&me  pratique  qui  se  pose  est  de 
connaltre  la  frequence,  la  localisation, 
l’etendue  des  conditions  de  givrage  d’ un 
avion  donne,  volant  dans  des  conditions 
donne’es. 

Un  grand  nombre  de  travaux  ont  et^  faits 

a  ce  sujet,  principalement  aux  Etats-Unis54, 
ss.sa.By.M.gf.ao.at. «>.».«*. «SvMlis  aussi 

au  Canada  rt  au  Royaume  Uni6#,6T'68.  Une 
organisation  plus  methodique  de  la  prospec- 
tion  serait  cependant  utile  et  son  principe 
ect  expose  au  chapitre  2. 

3. 1.1. 2  Rappelons  que  le  giv  nge  est  plus 
frequent  aux  basses  altitudes  .j’aux  alti¬ 
tudes  elevees.  La  figure  19  (reference  69), 
ou  sont  represente'es  les  courbes  de  fre¬ 
quence,  en  pource”tages,  de  nebulosite  et  de 
givrage  en  fonction  de  la  temperature  et  de 
1‘ altitude,  montre  que  le  givrage  n’est 
pratiquement  plus  a  era  intire  au-dessus  de  9  km. 
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However,  even  if  the  aeroplane  normally 
flies  at  high  altitude,  where  icing  is 
improbable,  it  should  not  be  forgotten  that 
it  must  pass  through  the  lower  a„mosphere 
after  take-off  and  nefore  landing  and  that 
it  may  also  be  required  to  stand-off  at  low 
altitude. 


3. 1.1. 3  Fijure  19  also  shows  that  cases  of 
icing  are  vary  rare  beloto  -J0°C  and  non¬ 
existent  below  -40°C.  although  the  maxima 
of  nebulosity,  at  high  altitudes,  take  place 
precisely  at  these  low  temperatures.  The 
fact  is  that  in  these  cases  the  clouds  are 
formed  of  ice  crystals,  supercooled  water 
no  longer  existing  for  droplets  of  dimensions 
corresponding  to  those  in  clouds  below  -40°C 
(Refs.  70,  71).  Only  certain  artificially 
formed  clouds,  with  very  fine  droplets  and 
a  very  short  life,  r an  have  much  higher 
degrees  of  supercooling 72 , 73 


3. 1.1. 4  The  horizontal  extent  of  icing 
clouds  varies  considerably;  it  may  he  as 
little  as  3000  ft  or  as  much  as  several 
hundred  miles.  As  will  be  seen  in  Chapter  2 
(Section  4.2.2),  it  has  been  possible  to 
establish  a  classification  of  icing  cas^s 
according  to  cloud  extent.  The  vertical 
extent  of  icing  clouds,  a  very  important 
consideration  because  aeroplanes  flying  at 
high  altitude  must  first  pa^s  through  the 
cloud  layer,  is  of  the  order  of  3C00  ft  if 
only  a  single  cloud  layer  exists  and,  at  the 
maximum,  is  about  3000  ft  if  several  cloud 
layers  are  superimposed  on  one  anotner. 
Passage  through  these  layers  cun  therefore 
last  over  three  minutes.  It  may  be  that  in 
tropical  ieones  the  thicuness  cf  certain 
cloud  layers  exceeds  6000  ft. 


3. 1.1. 5  The  preceding  remarks  apply  to  the 
icing  of  a  very  slow  airplane.  The  aircraft 
velocity  has  the  effect  of  lowering  the  tem¬ 
perature  at  which  icing  occurs  (Section  2.3. 
4.4);  Figure  20  shows  the  reduction  in  fre¬ 
quency  of  icing  occurrences  as  the  velocity  of 
the  aircraft  increases.  An  aeroplane  flying  at 


Cependant,  meme  si  1* avion  vole  normalement 
tres  haut,  la  oil  le  glvrage  est  improbable, 
il  ne  faut  pas  oubller  qu*  il  dolt  traverser 
la  basse  atmosphere  apr&s  le  decollage  et 
avant  1* atterrissage,  et  qu' il  peut  egale- 
ment  avoir  a  effectuer  un  vol  d’attenie  a 
basse  altitude. 

3. 1.1. 3  La  figure  19  montre  egalement  que 
les  cas  de  givrage  sont  tres  rares  au-dessous 
de  -3(fC  et  inexistants  au-c,essous  de  -40°Q 
bien  que  les  maximums  de  n^bulosite,  aux 
hautes  altitudes,  se  sltuer.t  preciseoent  k 
ces  basses  temperatures  :  e’est  qu’alors 
Ire  nuages  sont  formas  de  cristaux  de  glace, 

1’ eau  surfondue  n'exlstant  plus,  pou.:  des 
gouttelettes  de  dimensions  correspondant  a 
celles  des  nuages,  au-dessous  de  -40°C 
(references  70,  71);  seuls  des  nuages  a  tres 
fines  gouttelettes,  obtenus  artificiellement, 
et  d’  une  duree  de  vie  tres  courte,  peuvent, 
avoir  des  degres  de  surf us  ion  beaucoup  plus 
elev^s7?«73. 

3. 1.1  A  V  etendue  des  i.uages  givrants  sui- 
vant  un  plan  horizontal  est  tres  variable  : 
elxe  peut  aller  d* un  kilometre  a  quelques 
centaines  de  kilometres.  On  vsrra,  au 
chaplire  2  (section  4.2.2),  qu’on  a  pu  fon¬ 
der,  nr  cette  etendue,  une  classification 
des  cas  de  givrage.  L’ etendue  des  nuages 
givrants  dans  le  sens  de  Is  hauteur,  trfes 
importante  a  conslderer  a  cause  de  leur 
traversee  par  l’avlor  volant  a  haute  alti¬ 
tude,  est  de  l’ordre  du  kilometre  s’il 
n’ existe  qu'une  seule  couche  nuegeuse  et,  au 
maximum,  do  deux  kilometres  si  plusieurs 
couches  nuageuses  sont  superposeea:  la 
traversee  de  ces  couches  peut  durer  alors 
plus  de  trois  minutes.  Peut-etre  que,  dans 
les  zones  tropicales,  la  hauteur  de  certains 
nuages  depasse  deux  kilometres. 

3. 1.1. 5  I**s  indications  precedents  concur¬ 
rent  le  givrage  d’ un  avion  tr^s  lent.  La 
mfesso  de  l 'avion  a  pour  effet  d*  abalsser 
la  temperature  ou  le  givrage  apparalt  (sec¬ 
tion  2. 3.4. 4)  et  la  flguro  20  donne  une 
representation  de  la  diminution  de  la  fre¬ 
quence  des  cas  de  givrage  quand  Ja  vitesse  de 
1’ avion  augmente:  un  avion  volant  a  une 
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22 0  m.p.h.  will  not  begin  to  take  on  ice 
until  the  temperature  has  dropped  to  -i.6°C; 
on  the  other  hand,  the  temperature  must  drop 
to  -6.3 °C  before  icing  if  the  velocity  is 
400  m.  p.  h. 

3.1.2  The  intensity  of  icing 

3. 1.2.1  We  have  seen,  in  Section  2  of  this 
chapter,  that  the  calculations  carried  out 
for  determining  captation  conditions  and 
surface  temperature  are  based  on  the  assump¬ 
tion  that  the  temperature  tffl  of  the  clo~d, 
its  liquid-water  content  w,  and  the  droplet 
diameter  D  are  essentially  known. 

The  two  latter  factors,  w  and  D,  thus 
affect  not  only  icing  intensity  (captation 
conditions)  but  also  the  aeroplane  surface 
temperature,  so  that,  in  certain  cases, 
according  to  what  values  are  taken  for  w  and 
D,  icing  may  or  may  not  occur.* 

Research  into  icing  conditions  must 
therefore  he  accompanied  bv  a  study  of  the 
structure  of  icing  clouds  (Chapter  2). 
Chapter  3  discusses  the  instruments  which 
seem  best  adapted  to  this  study.  Their 
number  shows  that  tin  problem  is  still  far 
from  being  entirely  solved.  It  would  be 
extremely  ceslrable  to  set  up  some  uni¬ 
formity  in  the  methods  of  measurement  with 
a  view  to  obtaining  simpler’  and  surer  com¬ 
parisons  among  the  results. 

3. 1.2. 2  On  the  average,  the  liquid-water 
content  of  a  cloud  diminishes  vith  decreasing 
temperature  and,  as  a  result,  with  increasing 
altitude.  The  statistical  law  of  this 
variation  is  not  known  and  seems  to  vary 
with  the  region.  In  any  case,  ut  high  alti¬ 
tudes  icing  will  alwayn  be  light. 


vitesse  do  350km/h  ne  commencera  a  givrer 
qu’  au-dessous  de  -1,6°C,  tandis  qu' il  ne 
givrera  ou* au-dessocs  de  -6,3°C  si  la 
vitesse  est  de  650  km/h. 

3.1.2  Intensite  du  givrage 

3. 1.2.1  Nous  avons  vu,  dins  la  section  2  de 
ce  chapitre,  que  les  calculs  effectues  pour 
determiner  les  conditions  de  captation  et  la 
temperature  de  surface  supposent  essentielle- 
ment  connues  la  temperature  t^  du  nuage,  sa 
teneur  en  eau  liquide  w,  et  le  diametre  D 
des  gouttelettes. 

Les  deux  derniers  facteurs,  w  et  D, 
influent  ainsi,  nonseulement  sur  1’  intensite 
du  givrage  (conditions  de  captation),  mais 
encore  sur  la  temperature  de  la  paroi  de 
1* avion,  de  sort*  que,  dans  certains  cas, 
suivanc  les  valeurs  des  facteurs  w  et  D,  11 
peut  y  avoir  ou  r.a  pas  y  avoir  givrage.* 

La  prospection  des  conditions  de  givrage 
doit  done  s* accomp*gner  d’une  etude  de  la 
structure  des  r.uages  givrants  (chap. 2).  On 
verra,  cu  chapitre  3,  quels  sont  les  appa- 
reils  qui  paralasent  Lctuellement  les  mieax 
adaptes  a  cette  etude.  Leur  multipl  icite' 
montre  que  '  e  problene  n* est  point  encore 
r£solu.  11  s  aurait  cependant  le  plus  grand 
interet  a  uniformiser  les  methodes  dc  mesure, 
en  vua  d’ une  cosparaison  plus  simple  et  plus 
sure  des  resultats. 

3. 1.2. 2  En  moyenne,  la  teneur  en  eau  liquide 
d'un  nuage  diminue  quand  la  temperature  dimi- 
lue  et,  par  consequent,  quand  1* altitude 
aagmente.  La  loi  statistique  de  cette  varia¬ 
tion  i '  est  P»8  connue  et  semble  varier  avec 
la  region.  De  toute  manieie,  tux  altitudes 
elevees,  le  givrage  sera  toujours  leger. 


♦This  result  does  not  appear  in  Fleurs  20,  which  Is,  woreover,  rstner  schewatl  ,  As  s  matter  c.  fact, 
tha  curves  of  Icing  frequency  against  temperature  take  Into  account  the  variation  of  the  liquid-water 
contont  of  the  cloud  with  cloud  teaperatuie. 


•Ce  res-jltat  n'apparait  pas  sur  la  figure  20.  d’ailleurs  t-es  scheaatique.  En  fait,  la  courbe  de  fre'- 
quence  des  glvrages  en  fonction  de  la  tewpe'rature  t  lent  coapte  de  Is  variation  de  la  teneur  en  eau 
liquide  du  nuage  avec  la  temperature  de  ce  nuage. 
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Because  fast  aeroplanes  take  on  ice  only 
at  low  temperatures,  for  them  conditions 
are  as  ii,  statistically,  the  icing  clouds 
had,  on  the  average,  a  lower  liquid-water 
content  than  for  slow  aeroplanes.  For  such 
fast  aeroplanes,  the  liquid-water  content 
can  always  be  taken  as  less  than  1  gm/m3. 

3.1./. 3  The  droplets  in  a  cloud  do  not  all 
have  the  sa.de  diameter,  and,  in  order  to 
characterize  the  cloud,  it  is  necessary  to 
specify  the  laic  of  diameter  distribution. 
Ir.  i act,  it  is  more  convenient  to  select  a 
representative  value  for  tho  diameter  which 
best  exemplifies  the  properties  of  the 
cloud  from  the  icing  standpoint.  This  dia¬ 
meter  is  called  the  median  volumetric  dia- 
meter  Dm  and  is  that  diameter  for  which  50% 
of  the  mass  of  liquid-water  has  a  diameter 
less  than  J>m  and  50%  has  a  diameter  greater 

than  D„. 
m 

Statistics  show  that,  on  the  whole,  the 
median  volume tr ic  diameter  increases  when 
the  liquid-water  content  decreases  This 
diameter  is  of  the  order  cf  20  microns  in 
the  cumulus  clovd  and  15  microns  in  the 
stratus,  for  altitude  varying  between  10,300 
and  20.000  ft. 

3.1.3  The  effects  of  icing  on  the  aeroplane 

We  shall  coasider  only  the  more  import¬ 
ant  of  these  effects. 

(a)  The  increase  in  weight  is  generally  cf 
secondary  importance.  We  may  note,  how¬ 
ever,  that,  on  a  DC  3,  a  deposit  of  35 
lb/min  is  not  at  all  exceptional. 


An  increase  in  nose  or  tail  heaviness 
or  a  change  in  wing  lift  can,  on  occa> 
sion,  bring  on  a  longitudinal  ir  a  trans¬ 
verse  unbalance,  the  cause  of  which  is 
more  probably  in  the  modification  of 
circulation  tiian  in  a  shift  of  the 
centre  of  gravity. 


Puisque  les  avions  rapides  ne  givrent 
qu’  a  des  temperatures  basses,  tout  se  passe 
pour  eux  comme  si.  statistiquement,  les 
nuages  provoquant  le  givrage  avalent,  en 
moyenne,  ure  teneur  eneaultquide  plus  falble 
que  o' est  cette  teneur  pour  des  avions  lents. 
Pour  ces  avions  rapides,  on  peut  laconsid£- 
rer  comme  toujours  inferieure  k  1  g/m3. 

3. 1.2. 3  Les  gouttelettes  n' ont  pas  toutes 
le  meme  diametre  dans  un  nuage  et,  pour 
caracteriser  ce  dernier,  11  faut  donner  la 
lot  de  distribution  des  diametres.  En  fait, 
il  est  plus  commode  de  prendre  une  valeur 
representative  du  diametre  qui  caracterise  au 
mi  eux  les  proprle'te's  du  nuage  au  point  de 
vue  du  givrage.  Pest  le  diametre  volumique 
median,  Dm,  diametre  pour  lequel  50%  de  la 
masse  d’eau  liqulde  a  un  diametre  inferteur 
k  D  50%  de  la  masse  ayant  un  diametre 
superieur  a  D_. 

Rl 

La  statistique  -iontre  que,  dans  1'  ’wisem- 
ble,  le  diametre  volumique  median  augmente 
quand  la  teneur  en  eau  liqui^e  diminue.  II 
est  de  l’ordre  de  20  »lcrons  uans  les  cumu¬ 
lus,  de  15  microns  dans  les  stratus,  pour  des 
altitudes  variant  de  3  a  6  kilometres. 

3.1.3  Effets  du  givrage  sur  l ’avion 

Nous  allons  consid^rer  les  plus  ia.nor- 
tar.ts: 

(a\  1/  augmentation  de  poids  est  generalement 
d’  importance  secondaire.  Notons,  cepen- 
dant,  que,  sur  un  DC3,  un  depot  de  15 
kilogs  par  minute  n*  est  nullemer.t 
exceptionnel. 

Une  plus  grande  lourdeur  du  nez  ou 
de  la  queue,  ou  d' une  aile,  sulvant  le 
cas,  provoque  un  Jeseqiilibre  longitudi¬ 
nal  ou  transverse l  i  jnt  la  cause  est 
plufl  dans  la  modification  de  la  circula¬ 
tion  que  dans  le  deplacement  du  centre 
de  gravite. 
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(b)  The  modification  of  aerofoil  contours ,  as 
ft  result  of  the  Ice  deposit  on  the  lead¬ 
ing  edge,  gives  rise  to  u,i  increase  in 
the  aerodynamic  drag  coefficient  and  a 
decrease  in  the  lift  coefficient.  The 
aircraft  celling  is  thus  reduced  and, 
if  the  icing  is  heavy,  the  aeioplane, 
even  at  full  throttle,  can  r.o  longer 
remain  airborne  and  must  land.  The 
thickness  of  ice  which  first  causes 
danger  depends  essentially  on  the  type 
of  aeroplane;  very  clean  aircraft  are 
the  most  sensitive  to  icing  deposits. 

In  this  connection,  any  protuberance 
on  the  aeroplane,  which  may  bring  on  a 
heavy  ice  deposit,  and  any  projecting 
part,  will  considerably  increase  the 
drag  due  to  icing.  This  la  particularly 
apparent  in  the  older  type  aeroplanes 
where,  for  example,  rivet  heads  emerge 
from  the  surfaces. 

The  distortion  of  the  aerofoil  sec¬ 
tions  of  the  propeller  blades  resulting 
from  ic«  deposits  on  the  leading  edge 
and  the  under  surface  causes  a  sharp 
reductiot  in  propeller  efficiency.  Note 
that  t ho  deposit  does  not  form  near  the 
blade  tips  because  the  centrifugal 
force  throws  any  such  deposits  to  the 
outside.  In  addition,  it  frequently 
happens  that  the  velocity  of  the  blade 
extremity  is  sufficiently  high  to  rais^ 
the  tip  temperature  above  0°C;  usually, 
the  ice  deposit  Is  localized  on  the  !.ub 
and  on  the  first  two  tiers  of  the  blade 
length. 

(c)  Pieces  of  ice  may  break  off  from  one 
surface  and  strike  another  surface. 
Thus,  pieces  of  ice  from  the  wing  may 
et^ke  the  tail,  lumps  detached  from 
the  propeller  may  damage  the  fuselage, 
which  is  therefore  often  reinforced  in 
line  with  the  propellers.  It  is  also 
knjwn  that  damage  can  be  caused  to 
compressor  blades  by  ice  chips  cornin'; 
from  a  jet  engine  air  intake. 


(h)  La  modification  des  profits,  par  suite 
du  depot  surles  bords  d’  attaque.  entralne 
un?  augmentation  du  coefficient  de 
resistance  xerodynamique  et  une  diminu¬ 
tion  du  coefficient  de  portance.  Le 
plafond  est  ainsi  dlmtnue  et,  si  le 
givrage  est  important,  1' avion,  m*me  a 
pleins  gaz,  ne  peut  plu*  tenir  l'air  et 
doit  atterrir.  L’epaisseur  de  givre  a 
p„rtir  de  laquelle  il  y  a  danger  depend 
assent ielleraent  du  type  d’ avion  et  les 
appareils  tres  fins  sont  les  plus  sen- 
sibles  aux  depots  de  givre. 

Notons,  dans  le  m&ne  ordre  d’ld^rs, 
qtie,  toute  protuberance  sur  1*  avion  ser¬ 
vant  d’  amoice  k  un  fort  depot  de  glace, 
la  presence  de  parties  sail.1  antes  aug- 
mente  consid^rablement.  la  trainee  au 
cours  du  givrage.  Cet  effet  est  surtout 
notable  sur  les  avlons  de  type  ancten, 
ou  l^s  t$tes  de  rivets  emergent  de  la 
parol. 

La  deformation  du  prof i!  des  pales  qui 
resuKe  du  depet  cur  les  bords  d’ attaque 
et  sur  les  intrados  entralne  une  forte 
diminution  du  rendementde  l’helice. 
Notons  que  le  depot  ne  se  forme  pas  vers 
les  extremices  des  pales,  parce  que  la 
force  centrifuge  rejette,  vers  l'exte- 
rieur,  ce  qui  se  depose  sur  ces  extremite's; 
d’ailleurs,  il  arrive  frequemment  que  la 
vltesse  cn  bout  de  pale  soit  suffisente 
pour  elever  la  temperature  de  1* exfrAnitd 
au-dessus  de  ziro  degre;  habituellement, 
le  depot  se  localise  sur  le  moye.  et  sur 
les  deux  tiers  environ  de  la  lor.juear 
des  pales. 

(c)  Des  morceaux  de  place  peuvent  se  detacher 
d’une  parol  et  venir  heurter  une  autre 
paroi  :  ainsi,  des  morceaux  de  glace 
partis  de  l’aile  peuvent  atteindre  la 
qnfcue;  des  blocs,  detaches  de  l’helice, 
peuvent  endommager  le  fuselage,  qui  est 
couve..t  renforce  au  droit  de  l’helice. 

On  salt  enfln  que  des  doimtages  peuvent 
etre  causes  aux  pales  des  compresseurs 
par  des  blocs  venus  de  1’ entree  du 
reacteur. 


(<i>  Serious  motor  v  ibrat  ions  may  be  pro¬ 
duced  by  uneven  adherence  of  ice  to  the 
propeller,  or  by  the  uneven  break-off  of 
chunks  from  a  blade.  The  pilot  is  then 
obliged  to  reduce  power  j'„st  when  flight 
conditions  are  becoming  more  difficult. 


^e)  Cables,  antenna  masts  etc.  begin  to 
vibrate  because  of  increased  load;  the 
vibration  amplitudes  may  become  so  great 
that  rupture  results. 


(f)  Air  intakes  gradually  close  up,  and 
hence  jet  engines,  oil  cooleis  and  radia¬ 
tors  begin  to  function  improperly  or 
cease  functioning  entirely.  Fuel  tank 
orifices  may  also  become  plugged. 


In  the  same  way,  aeroplane  nozzle 
instruments  using  relative  wind  pressure 
(air  speed,  artificial  horizon,  turn 
indicators,  etc.)  can  be  put  out  of 
order  by  the  plugging  of  this  nozzle 
Even  a  thi..  ice  deposit  at  the  nozzle 
can  modify  the  air  flow  and  falsify  the 
readings.  In  blind  flying  this  can  have 
the  most  serious  consequences. 


(g;  As  will  any  other  aeroplane  surface,  the 
window  panes  will  ice  up.  This  causes 
loss  of  visibility  of  the  pilot  on 
landing  orofthe  observer  during  flight. 


(h)  The  controls  may  be  blocked  at  the 
hinge  points,  which  oft^n  h.ive  pro¬ 
fusions  or  surface  irregularities. 
Similarly,  retractable  landing  gears, 
trap  doors,  variable  pitch  mechanisms 
etc. ,  may  be  put  out  of  order. 


(d)  A  cause  de  1*  irregularite’  ties  depots  et 
des  arr acheme.its  possibles,  un  des^- 
quil<bre  de  1* hel ice  se  prodult,  entral- 
nant  des  vibrations  importantes  du 
moteur.  Le  pilote  est  ainsi  amene  a 
reduire  la  puissance  au  moment  ou  les 
conditions  de  vol  devtennent  plus 
difficiles. 

(e)  Les  cables,  les  mats  d’antennes ,  par 
suite  de  la  charge,  se  tettent  u  vibrer, 
1’ amplitude  peut  atteindre  une  valeur 
telle  que  la  rupture  s’ensuive. 

(f)  Les  prises  d’air  s  'obstruent  progressive- 
ment  et,  de  ce  fait  les  reacteuru,  les 
ref roidisseurs  d’huile,  les  radiateurs 
peuvent  se  mettre  a  mal  fonctionner  et 
meme  a  ne  plus  fonctionner  du  tout.  Les 
orifices  des  reservoirs  d’ essence  peuvent 
^galement  se  boucher, 

Dans  le  meme  ordre  d’  idc'es,  tous  les 
Instruments  de  bord  munis  d’une  tuyere 
utilisant  le  vent  relatlf  (indicateurs  de 
vitessr,  indicateurs  d’ horizon,  indica¬ 
teurs  de  virage,  etc)  peuvent  etre  ren- 
dus  inutil isabl.,s  par  T obstruction  de 
la  tuyere;  meme  un  faible  d£pot  a 
I’  mbouchure  modifie  Tecoulement  de 
l'air  et  fausse  les  Indications.  Dans 
un  vcl  sans  visibility,  ces  accidents 
peuvent  avoir  les  consequences  les  plus 
nefastes. 


(g)  Comme  toute  surface  de  1* avion,  les 
vitres  givrent.  Cela  entralne  la  perte 
de  visibr  l  lit.  du  pilote  a  1' atterrissage 
ou  de  1* observateur  en  cours  de  vol. 

(h)  Des  co  Mndes  peuvent  etre  paralysees 
aux  articulations,  qui  pre'sentent  sou- 
vent  des  aretes  ou  des  asperite's.  De 
meme  les  trains  d’ atterr<ssagc  escamo- 
tables,  les  trappes  d’ evacuation,  les 
m^canismes  du  pas  variable  peuvent  etre 
enrayes. 
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3.2  Means  of  Protection  against  Icing 

3.2.1  The  need  for  protective  mcasu'es 

It  has  been  recognized  that  it  is  ntces- 
sary  to  protect  slow-flying  aeroplanes 
against  icing  below  20,000  ft.  On  the  other 
hanu.  for  high-velocity  aeroplanes  f  lying  at 
high  altitude,  icing  need  not  be  feared  at 
no-mal  cruising  speeds  (Section  3. 1.1.2). 
the  phenomenon  will  last  only  a  short  time 
if  it  occurs  during  climbs  or  let-downs 
(Section  3. 1.1.4),  and  the  aeroplane  speed 
will  usually  ensure  a  light  ice  deposit 
(Sections  3. 1.1.5  and  3. 1.2.2).  This  being 
the  case,  the  question  arises  as  to  whether 
it  will  be  necessary  to  equip  the  leading 
edges  of  such  aircraft  with  protective 
devices,  it  being  understood  that  protection 
or'  jet  engine  air  intakes  must  be  ensured  in 
all  cases. 


A  comparison  has  been  made  by  U.  von 
Olalm7*  between  the  behaviour  of  a  fighter 
aeroplane  and  that  of  a  transport,  the  per- 
lormances  of  each  being  as  shown  in  Figure 
20.  Becaus-  of  Its  speed,  icing  of  thy 
fighter  does  not  usually  occur  below  I5,0u0 
ft,  while  on  the  transport  ice  can  form 
above  5000  ft.  For  the  former,  the  dis¬ 
appearance  of  ice  by  sublimation  would 
hardly  last  more  than  four  or  five  minutes 
because  of  the  J ightness  of  the  deposit  and 
the  high  rate  of  sublimation.  On  the  con¬ 
trary,  for  the  transport  aeroplane,  the  time 
for  disappearance  would  be  very  long.  The 
conclusion  is  that  protective  devices 
against  icing  Might  be  omitted  from  the  wing 
and  tail  of  the  fighter,  but  that  they  are 
necessary  on  the  transport. 

3.2.2  The  different  means  of  protection 

3, 2.2.1  The  two  possibilities  are:- 

(a)  anti-icing,  i.e.  prevention  of  ice 
formation, 

(b)  de-icing,  i.e.  the  periodic  removal  of 
ice  already  formed. 


3.2  Mo>ens  de  Defense  contre  le  Givrage 

3.2.1  hecessite  des  moyens  de  defense 

La  necessite’  de  prote'ger  contre  le  fi- 
vrageun  avion  lent  et  volant  au-dessous  de 
6000  metres  est  reconnue  depuis  longtemps. 
Cependant,  pour  des  aviois  r op  ides  volant 
hautj  altitude,  le  givrage  n’ est  plus 
craindre  en  vol  de  croisiere  normale  (sec¬ 
tion  3. 1.1.2),  il  ne  durera  que  reu  de  terps 
s’il  se  produit  au  cours  de  descentes  ou  de 
mont^es  (section  3. 1.1. 4)  at  la  ’Hesse  de 
r  avion  iera  que  le  depot  sera  ordinaHemeni. 
leger  (sections  3. 1. 1.5  et  3. 1.2.2).  Des  lors, 
la  question  se  posedesavoir  s’il  sera  utile 
d'equiper  les  berds  d’ attaque  d’ un  tel  avion 
d* appareils  de  protection,  etant  entendu  que 
la  protection  des  reacteurs  et  de  lours 
entrees  doit  de  tout  maniere  etre  assure*. 

Comp&raison  a  ete  faite,  par  U.  von 
Glahn™,  du  comportement  d’ ur.  avion  de 
chasse  et  d’ un  avion  de  transport  dont  les 
performances  sont  indique'es  sur  la  figure 
20.  Compte  tenu  de  la  vitesse,  le  givrage 
du  chasseur  ne  peut  se  procluire,  en  moyenne, 
qu’li  une  altHude  superieure  a  4, 6  km,  tandis 
que  1’ avion  de  transport  pourrait  givrer  e 
partir  de  1,5  km  Pour  le  premier  avion, 
la  dispar Hion  de  la  glee o  par  sublimation 
durerait  a  [3ine  quatre  a  cinq  minutes,  par 
suite  de  la  legerete  du  depot  et  de  la 
grande  vitesse  de  sublimation;  au  contraire, 
pour  le  transporteur,  le  temps  de  disparition 
sera  long.  La  conclusion  est  que  les  appa¬ 
reils  du  defense  contre  le  givrage  des  ailes 
et  des  empennages  pour.aient  n’ etre  pas 
lnst&lles  sur  le  chasseur,  mais  que  leur 
presence  apparalt  utile  sur  le  transporteur. 

3.2.2  Divers  moyens  de  defense 

3.2  2.1  On  peut  fa; re: 

(a)  soit  de  P  antigivrage,  ce  qui  consiste  a 
empecher  Is  formation  de  glace, 

'b)  soit  du  degivrage,  ce  qui  consiste  a 
enlever  period iquement  la  glace  formee. 


P'  a.. 
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3.2  2.2  The  means  of  protect.on  can  be 
classified  into  the  three  following  cate¬ 
gories: 

(a>  Mechanical  systems ,  which  use  mechanical 
means  of  removing  deposited  ice75. 
These  are  therefore  only  for  de-icing. 

Their  use  has  finally  been  limited 
to  large  surfaces  (wings  and  tail).  The 
only  devices  used  are  the  pcumatic 
de-icers  (‘rubber  shoes’  which  cover  the 
leading  edges  and  are  periodically 
inflated  and  deflated).  This  tvoe  of 
de-icer  has  also  been  associated  with 
heating76. 


(b)  Chemical  and  coating  techniques ,  which 
consist  in  covering  the  surface  to  be 
protected  by  a  layer  of  liquid  coating 
on  to  which  the  ice  does  not  adhere77’78. 
This  procedure  is  therefore  essentially 
an  anti-icing  one;  it  has  also  been 
proposed  for  de-icing. 


In  England,  the  method  is  still 
used  of  distributing  glycol  under  pres¬ 
sure  through  a  strip  of  porous  metal 
running  along  the  leading  edge.  In 
Canada,  Interest  has  been  shown  Iri  the 
spraying  of  methyl  alcohol  at  jet  engine 
air  intakes  in  order  to  protect  against 
the  icing  of  the  guide  vanes.  The 
alcohol  or  glycol  spray  has  also  b"en 
used  for  propeller  and  windshield  anti¬ 
icing;  it  nas  appeared  particularly  use¬ 
ful  for  the  protection  of  radomes. 


(c)  Thermal  means,  which  are  the  only  uni¬ 
versal  means  of  protection  against  icing. 
Ordinarily,  the  formation  of  ice  is  pre¬ 
vented  by  continuous  heating  of  the  part 
to  be  protected  font  i-icing);  quite 
recently,  although  the  method  was  sugges¬ 
ted  a  long  time  previously81,  inter¬ 
mittent  heating  has  served  for  periodic 
de-icing  of  large  surfaces. 


3. 2. 2. 2  On  peut  classer  les  moyens  de 
defense  en  trois  categories: 

(a)  Les  wnyens  mecaniques ,  qui  utilisent  des 
procede's  mecaniques  pour  eliminer  la 
glace  deposee75.  Ces  moyens  ne  servant 
done  qu'au  degivrag t. 

Leur  emploi  s’est  finalement  limite 
au  cas  de  grandes  surfaces  a  degivrer 
( ai les  et  empennages);  les  seuls  appareils 
utilises  son t  ies  degi  >r eurs  pneumatiques 
(gaines  de  caoutchouc  qui  recouvrent  les 
bords  d’attaque  et  que  l’on  gonfle  et 
degonfie  pe'riodiquement.  Ce  de’givreur 
poeumatique  a  ete  e'galement  associe  a  un 
chauffage76. 

(b)  Les  moyens  chimiqucs  et  de  revetement, 
qui  consistent  a  recouvrlr  la  surface  ft 
proteger  d’  un  revelement  ou  d’ une  conche 
liquide  cur  lequel  la  glace  n’ adhere 
nas'7*78.  Ce  precede*  est  done  essen- 
tlellement  applicable  a  1* ant  igivrage; 
cn  fait,  on  1* avait  egalement  propose 
pour  degivrer. 

En  Angleterre,  on  utilise  encore  la 
distribution  de  glycol  sous  pression  a 
tracers  une  hande  de  netal  poreux  ecu* 
rant  le  long  du  bord  d’attaque.  Au 
Canada,  on  s’est  interesse  a  la  pulveri¬ 
sation  d’ alcool  methylique  a  r  entree 
des  reacteurs,  en  vue  de  1  utter  contre 
le  givrage  des  aubages  directeurs.  Cette 
pulverisation  d’ alcool  ou  de  glycol  a 
aussi  ete  util  He©  pour  1*  antigivrage 
des  helices  et  des  pare-brise,  raais 
elle  est  apparue  cornme  particulierement 
utile  pour  antigivr/r  les  radomes. 

(c)  Les  moyens  thcrmiques,  qui  sont  les  seuls 
moyens  universelc  de  defense  contre  le 
givrage.  Ordinairement,  par  chauffage 
continu  de  la  partie  a  protege/,  on 
empeche  le  dei>ot  de  gtvre  (ant  igivrage ), 
depuis  peu  de  temos,  et  blen  que  la 
methude  ait  ete'  pr^conisee  fort  avant81, 
on  util ise  aursi  un  chauffage  intermittent 
permettant  un  dcgivrage  penodiqut  des 
grandes  surfaces. 
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3.2.3  Thermal  ant  firing 

3.2.3.)  Thermal  anti-icing  Is  the  only 
practical  means  of  protecting  flight  instru¬ 
ments  and  mechanisms .  The  Instruments  arc 
heated  so  that  the  water  streams  off  the 
device.  The  heating  is  always  done  with  the 
aid  of  electric  current. 


3. 2. 3. 2  Thermal  anM-icing  is  also  used  <.o 
protect  windshie Ids  and  radomes,  if  spray 
anti- Icing  is  not  employed. 


For  canopies,  ice  or  mist  can  also  form 
on  the  inner  surfaces;  warming  of  the  whole 
of  the  transparent  surface  is  then  to  he 
recommended.  Several  types  of  heated  glass 
are  in  use  :  electric  current  is  made  to 
pass  either  through  fine  parallel  wires, 
straight  or  sinusoidal,  imbedded  in  the 
glass,  or  through  a  metallic  film  which 
is  sufficiently  thin  to  be  almost  non¬ 
reflecting  and  is  deposited  on  a  plastic 
layer  sandwiched  between  two  glass  plates. 
There  is  an  increasing  tendency  to  abandon 
the  device  which  uses  the  circulation  of  air 
heated  to  about  150°C  between  two  glass 
panels.  The  available  heat  erzergy  must  be 
sufficient  to  maintain  an  above-freezing 
temperature  of  the  free  surface,  but  the 
heat  provided  is  not  usually  intended  to 
drive  off  the  water  which  remains.  The 
equations  of  the  thermodynamics  of  icing 
make  it  possible  to  calculate  the  approx¬ 
imate  value  of  the  energy  -squired. 


The  calculations  are  more  difficult  for 
radomes82'83,  In  this  CAse  the  power  con¬ 
sumed  is  estimated  at  0.8  watt/cm2  of 
surface. 


3. 2. 3. 3  For  win£*and  toii  units  both  anti¬ 
icing  and  de-icing  can  be  used  concurrently 
but,  because  of  the  streaming  of  the  water 
away  from  tho  impincement  area,  anti-icing  can 
take  on  different  aspects.  In  fact,  if  the 


3.2.3  L  'an  tig i vrage  thermique 

3. 2. 3.1  L* antigivrage  thermique  est  It  £eul 
procede  pratique  pour  la  protection  des 
instruments  de  bord  et  des  meccnis>~;s .  Les 
instruments  gont  chauffes  de  naniere  que 
l’eau  ruisselle  le  long  de  1* instrumert 
jusqu'a  le  quitter.  Le  chauffage  se  fait 
toujours  a  l'aide  de  courant  electrique . 

3. 2. 3. 2  C’est  aussi  1’ antigivrage  thermique 
qui  sert  a  proteger  les  pare-br  ise ,  les 
radome quand  ce  n’ est  point  1* antigivrage 
par  pulverisaticr  qui  est  utilise. 

En  ce  qui  conceme  les  vitres,  du  givre 
(ou  de  la  buee)  peut  e’galement  se  former  sur 
les  faces  Jnterieures;  il  est  done  recomman- 
de'  de  chauffer  1*  ensemble  de  la  vitre. 
Plusieurs  types  de  glaces  chauf /antes  sont 
en  usage;  le  courant  electrique  peut  passer: 
ou  bien  dans  des  fils  fins  paralleles, 
soit  rectilignes,  soit  sinuscldaux  situes 
dans  la  glace;  ou  bien  dans  un  film  metal- 
lique,  suffisamment  mince  po> r  qu’ il  soit 
peu  refle'chissant,  depose  sur  du  plastique, 
en  sandwich  entre  deux  lames  de  verre.  On 
tend  de  plus  e-'  plus  a  abandonner  le  dis- 
positif  de  chauffage  par  circulation  d’air, 
a  150°C  environ,  entre  deux  panneaux  de 
verre.  L' energie  disponible  doit  etre 
suffisante  pour  permettre  le  maintien  a  une 
temporal-*:  ie  positive  de  la  surface  qui  doit 
rester  libre,  mais  il  n’ est  generalement  pas 
prevu  d’empecher  le  ruissellement.  Les 
relations  de  la  f hermodynamique  dt:  givrage 
permettent  d’obtenir  approximativement  la 
valeur  de  cette  energie. 

Les  calculs  sunt  plus  difficiler.  dans 
le  cas  des  radomes82'83.  En  ce  cas,  la 
consommation  de  puissance  par  unite  de 
surface  est  ebtlmee,  en  moyenne,  a  0,8 
we,tt/cm2. 

3. 2. 3. 3  Pou-  les  ailes  et  les  empennages , 
on  peut  utiliser  concuremment  1’ antigivrage 
et  le  degivrage,  mais,  a  cause  du  ruisselle- 
msnt  de  l’eau  a  partir  de  la  zone  d’ impact, 

1’  antigivrage  peut  lui-meme  se  presenter  sous 
des  aspects  differents.  En  effet,  si  la 
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captation  area  is  simply  maintained  at  a  few 
degrees  abovt  o°C,  the  liquid-water  will  run 
back  beyond  the  captation  area  and  freeze 
as  it  streams  away.  Usually,  the  water 
flows  in  little  rivule*s  which  gradually 
freeze  but,  with  intense  icing,  a  veritable 
ice  barrier  may  form  downstream  of  the 
heated  area;  and  tnis  is  at  leaot  rs  dan- 
rerous  -and  occasionally,  more  dangerous- 
than  the  formation  of  ice  which  wculd  have 
occurred  without  heating.  In  this  case  the 
following  procedures  are  suggested: 

(a)  The  heating  of  the  entire  body  to  above 
0°C,  so  that  the  water  runs  clear  back 
to  the  trailing  edge,  where  it  is  swept 
off.  This  method  is  not  acceptable  for 
large  wings.  It  is  satisfactory  for 
propeller  or  helicopter  blades,  for 
guide  vanes  at  air  intakes  and,  as 
already  mentioned,  for  aircraft  instru¬ 
ments,  windshields;  etc, 

(b/  To  raise  the  impingement  zone  to  a 
sufficiently  high  temperature  so  that 
the  voter  will  be  completely  evaporated 
in  this  region.  The  power  consumption 
for  this  is  high,  though  still  acceptable 
if  the  aircraft  speed  remains  relatively 
low  (less  than  250  m.p.h. ). 

(c)  If.  to  achieve  total  evaporation  on  the 
impingement  area,  it  is  necessary  to 
riuse  the  wall  temperature  of  that,  zone 
too  much,  it  is  permissible  to  allow  the 
water  to  stream  over  a  certain  part  of 
the  area,  so  as  to  dispose  of  a  large 
evaporation  surface.  This  procedure  is 
not  economical,  foi  the  whole  of  the 
surface  is  not  covered  with  water  in  the 
streaming  area,  and  the  part  which 
remains  dry  is  heated  unnecessarily. 
However,  this  latter  solution  is  the  one 
generally  adopted. 

The  continuous  heating  of  wings  and 
tail  units  is  carried  out  bv  circulating 
hot  air  between  double  walls,  the  heat 
being  provided  by  an  exhaust  gas  heat 
exchanger,  a  gasoline  burning  heater,  or, 


zone  de  captation  est  slmpl  aent  maintenue  a 
quelques  degres  au-dessus  de  zero,  l'ean 
liquid?  va  ruisseler  au-dela  de  la  zone  de 
captation  et  va  se  congeler  au  cours  du 
ruissellewent.  Htbituel lement,  1* ecouiement 
de  1' eau  se  fait  suivant  de  petits  ruisse’ets 
qui  se  congelent  peu  a  peu  mais,  dans  le  cas 
d’ un  givrage  intense,  il  pent  se  former,  a 
l'Rval  de  la  zone  cha,-ffee,  une  ve'ritable 
berri’ere  de  glace  oui  est  aussi-et,  quelque- 
fois,  plus-dangereuse  que  la  formation  de 
givre  que  1’ on  aurait  eue  sans  chauffage. 
On  peut  alors  envisager: 

(a)  de  chauffer  le  corps  tout  entier  au- 
dessus  de  zero  degre,  pour  que  1’ eau 
ccurre  jusqu’ au  bord  de  fuite  ou  elle 
est  arrachee;  cette  methode  n*  est  pas 
applicable  a  de  grandes  ailes.  Elle 
convient  pour  les  pales  d’helice  ou 
d' h^llcoptere,  pour  les  aubages  direc- 
teurs  des  rcacteurs,  et,  comme  nous 
1’ avons  deja  vu,  pour  les  instruments 
de  bord,  les  pare-brise,  etc; 

(b)  de  porter  la  zone  d’  impact  a  une  tem¬ 
perature  assez  elevee  pour  que  I'eau 
soit  evaporee  en  total ite  sur  cette 
zone ;  la  consommation  de  puissance  est 
elevee,  mais  encore  acceptable  tent  que 
la  vitesse  rcste  assez  faible  (inferieure 
a  400  km/h); 

\  t 

(c)  si,  pourarriver  a  une  evaporation  totale 
sur  la  zone  d* impact,  on  est  conduit  a 
une  temperature  de  pare!  de  Cette  zone 
trop  elevee,  on  peut  laisser  ruisseler 
sur  une  ceriaine  partie,  de  maniere  a 
disposer  d’ une  surface  d’ evaporation 
plus  grande;  ce  procede  n’ est  pas 
econoirlque,  car,  sur  la  zone  de  ruissel- 
lemrit,  toute  la  parci  n*  est  pas  recou- 
verte  d’ eau  et  une  partie  de  la  suiface, 
celle  qui  est  seche,  est  chauffee  sans 
benefice.  C’ est  pourtant  cette  demiere 
solution  qui  est,  generalement  adoptee. 

Le  chauffege  continu  des  ailes  et 
des  empennages  se  fait  a  l’aide  d’ une 
circulation  d’air  chaua  dans  une 
double  paroi,  Id  chaleur  pouvant  pro- 
venir  d’ un  echangeur  sur  gaz  d’ achap- 
pement,  d’ un  bruleur  a  essence,  ou, 
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with  a  Jet  ae’-oplane,  by  hot  air  tapped 
from  the  last  stage  of  the  compressor. 
In  this  la*t  caso,  the  power  loss  Is 
appreciable,  the  thrust  diminishing  by 
2%  when  1 %  of  the  air  is  tapped  off  for 
heating  the  leading  edge.  The  power, 
weight  and  cost  of  various  installations 
will  be  found  in  the  1  iterature1* • 8 H • *' • 
8<<87.  The  accepted  weight  for  the 
whole  icing  system  generally  does  not 
exceed  1 %  of  the  total  aircraft  weight. 

J.2.4  Thermal  de-icing 

Here,  a  layer  of  ice  is  allowed  to  form 
on  the  leading  edge;  when,  subsequently, 
heat  is  applied  to  the  ice-covered  surface, 
a  thin  fUr  of  water  is  formed  between  the 
surface  and  the  ice;  this  prevents  the 
further  adherence  of  the  ice.  With  a  pro¬ 
peller,  the  centrifugal  force  throws  off 
the  loosened  ice  layers.  On  the  leading 
edge  of  a  wing  or  tail  surface,  it  is  neces¬ 
sary  to  provide  a  parting  strip,  situated  in 
the  middle  of  the  leading  edge  and  con¬ 
stantly  heated,  to  allow  the  wind  to  sweep 
off  the  ice  starting  from  this  loosened 
strip. 

The  advantage  of  intermi t tent  heating 
over  continuous  heating  is  then  Immediately 
evident,  in  the  case  where  light  ice 
deposits  can  be  tolerated  (propellers, 
wings,  tall  surfaces)  :  on  the  one  hand, 
ice  is  torn  off  without  it  being  necessary 
to  melt  or  sublime  it;  on  the  other  hand,  the 
insulation  ice  layer  covering  the  heated 
area  causes  the  heat  supplied  to  the  surface 
to  be  used  almost  wholly  in  melting  the 
ice. 

For  reasons  of  thermal  inertia,  inter¬ 
mittent  heating  can  only  be  accomplished  by 
electrical  resistances  placed  on  the  wing 
surface,  for  example,  between  two  thick¬ 
nesses  of  rubber  (sec,  however,  References 
88,  89  and  90).  The  choice  of  heating 
intensity,  which  depends  on  the  length  of 
time  of  operation,  has  been  the  subject  of 
various  calculationsyl•,,^',^ . 9U  ,  95, 9  6,9  7. 


dans  le  cas  d*  ur.  avion  a  reaction,  de 
J'air  chaud  provenant  du  dernier  etage 
de  compression.  Dans  ce  dernier  cas,  la 
perte  de  puissance  est  notable,  lapoussee 
diminuant  de  2$quand  l'air  extrait  pour  le 
chauffage  des  bords  d’ attaque  est  de  i%. 
On  trouvera,  dans  la  1 i tterature,  la 
puissance,  le  poids  et  le  prix  de  re- 
vient  des  diverses  installations"’ 8“* 85* 
86' 87.  Le  poids  accepte  pour  T  ensemble 
des  installations  de  defense  contre  le 
givrage  n* excede  generalement  pas  1%  du 
poids  total  de  1* avion. 

3.2.4  Le  degivrage  *hermique 

On  laisse  se  former  la  couche  de  givre 
sur  le  bord  d* attaque;  quand  on  applique  un 
chauffage  a  cette  paroi  recouverte  de  glace, 
une  pellicule  d* eau  se  foime  entre  la  paroi 
et  la  glace  qui  supprime  1’ adherence  de 
cette  demiere.  Dans  le  cas  de  l’helice,  la 
force  centrifuge  enleve  les  morceaux  de  glace 
decolles.  Dans  le  ccs  du  bord  d’ attaque 
d’une  tile  ou  d’ un  empennage,  il  esc  neces- 
saire  qu’ une  bande  etroite,  situee  au  milieu 
du  boi-d  d’ attaque,  soit  constamment  chauffee 
pour  permettre  1* arrachement  par  le  vent  a 
partir  de  cette  bande  degagee. 

On  voit  immediatement  l’avantage  du 
chauffage  intermittent  sur  le  chauffage  con - 
tinu,  dans  le  cas  ou  I'on  peut  se  permettre 
dt  legers  depots  de  glc~e  (helices,  ailes, 
empennages)  :  de une  part,  de  la  glace  est 
arrachee  sans  qu’  11  soit  ne'cessaire  de  la 
fondre  ou  de  la  sublimer:  d’ autre  part,  la 
couche  isolante  de  givre  qui  recouvre  la  zone 
chauffe'e  fait  que  la  chaleur  fournie  a  la 
paroi  sert  presqu’ en  totalite  a  fondre  de  la 
glace. 

Le  chauffage  intermittent  ne  peut  se 
faire  pour  des  raisons  d’ inertie  thermique 
que  par  resistances  electriques  placees  a  ’a 
surface  de  1’aile,  entre  deux  epalsseurs  de 
caoutcmuc  par  exemple  (voir,  cependant,  les 
references  88,  89  ct  90).  Le  choix  de  1’ in¬ 
tersite  du  chauffage,  liee  a  la  perlode  de 
marche,  a  fait  l’objet  de  divers  calculs91’ 

92, *3, 9*. 95, 96, 97 
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CHAPTER  2 

ICING  CONDITIONS  TO  BE  CONSIDERED  CONDITIONS  DE  GIVRAGE  A  CGNSIOFRER 

IN  THE  DESIGN  Of  •  DANS  LA  REALISATION  DES 

PROTECTION  SYSTEMS  SYSTEMES  DE  PROTECT  JCN 

D.  Fraser  and  K. G.  Pettit* 


1.  INTRODUCTION 

The  possible  occurence  of  aircraft  icing 
conditions  poses  a  number  of  operational 
and  technical  problems,  which  cannot  be 
resolved  with  any  certainty,  largely  because 
of  ignorance  as  to  the  frequency  and  range 
ot  the  icing  conditions  likely  to  be 
encountered.  The  questions  to  bs  considered 
are: 

(a)  What  is  the  probability  of  having  to  fly 
through  icing  conditions  at  a  given 
season,  in  a  given  place? 

(b)  What  will  be  the  severity  of  these  con¬ 
ditions;  how  far  will  they  extend 
vertically  and  horizontally  and  how  will 
they  vary  with  extent  and  with  time? 

(c)  What  will  be  the  effect  of  these  icing 
conditions  on  the  performance  of  the 
aircraft,  both  during  and  after  the 
encounter? 

(d)  If  the  effects  are  intolerable,  what  is 
the  economical  degree  of  icing  pro¬ 
tection  necessary? 


2.  THE  LARGE  SCALE  COLLECTION 
OF  ICING  DATA 

2.1  Introduction 

None  of  the  preceding  questions  can 
be  answered  without  a  more  extensive 
knowledge  of  various  meteorological 
parameters  than  we  possess  at  present, 


1.  INTRODUCTION 

Les  problemes  de  construction  et  d* uti¬ 
lisation  des  avions  que  p03e  la  rencontre 
possiblede  nuages  givrants ne  peuvent  trouver 
de  solutions  definitives  surtouc  parce  que 
Ton  ne  connait  pas  la  freauence  et  P inten- 
site  des  conditions  de  givrage  que  l’on  est 
vrnisemblabl ement  appele'  a  subir.  Les 
questions  qui  appell erai ent  une  reponse 
sont: 

(a)  En  un  lieu  detcrmi.i^  et  a  une  saison 
determinee,  quel  est  le  pourcentage  de 
vols  que  P  on  aura  a  effectuer  en 
atmosphere  givrante? 

(b)  Quelle  est  la  severite  de  ces  conditions 
de  givrage;  quel les  sont  leurs  etendues 
horizontale  et  verticale;  comment 
varient-elles  avec  l'etendue  et  avec  le 
temps? 

(c)  Quels  sont  les  effets  du  givrage,  dans 
les  conditions  pr^cedentes,  sur  les  per¬ 
formances  de  P avion,  pendant  et  apres 
la  traversee  de  la  zone  de  givrage? 

(d)  Si  ces  effets  ne  peuvent  etre  tolere's 
par  P avion  non  protege,  quelles  sont 
les  conditions  les  plus  economiques  de 
protection  qui  paraissent  necessaires? 


2.1  Introduction 

On  ne  sauralt  repondre  aux  questions 
posees  ci-dessus  sans  une  connaissance  des 
divers  parametres  m^teorologiques  plus  eten- 
due  que  celle  que  nous  possedons  actuellement 


2.  PRINCIPES  DES  METHODES  POUVANT 
CONDUIRE  A  UNE  LARGE  CONNAISSANCE 
DES  CONDITIONS  DE  GIVRAGE 


*Low  Temperature  Laboratory,  National  Research  Council ,  Ottawa,  Canada 
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and  this  can  be  obtained  only  through  the 
collection  of  icing  data  on  a  statistical 
scale,  involving  ouch  eifort. 


"lie  question  of  how  much  effort  would 
be  economically  sound  is  not  easily  ans¬ 
wered.  althou0n  some  analogy  with  the 
collection  of  V-g  records  can  be  made.  In 
this  case,  quite  a  large  percentage  of 
structural  weight  wac  concerned,  and  records 
were,  and  still  are  being,  collected 
extensively,  using  comparatively  simple 
instruments. 


A  better  knowledge  of  icing  conditions 
could  lead  in  some  cases  to  the  omission  of 
icing  protection,  or  in  others  to  the 
more  precise  design  of  protective  systems, 
which  could  make  a  difference  in  the  all-up 
weight  of  the  aircraft  of  one  or  two  per¬ 
cent.  however,  icing  instrumentation  is 
quite  complicated  and  expensive,  and  the 
problem  of  icing  investigation  should  pro¬ 
ceed  modestly  till  its  preliminary  benefits 
can  be  assessed. 


Except  for  these  remarks,  the  purpose 
of  this  section  is  not  to  discuss  the 
policy  of  the  matter,  but  to  explain 
briefly  the  organization  required  to 
collect  and  asses  the  data. 


2.2  Icing  Parameters  of 
Interest 

The  meteorological  parameters  which 
affect  the  amount  and  shape  of  the  ice 
formations  on  the  aircraft  components 
and  determine  the  icing  protection  required 
are: 


(a)  Water  content 


et  sans  avoir  reeni  des  donnees  sur  le  gi- 
vrage  assez  nombreuses  pour  qu*  une  etude 
statistique  soit  possible:  cela  suppose  un 
travail  considerable. 

Ii  est  probable  qu’ une  pronpe^tlon  con- 
venable  des  conditions  de  givrage  enfrul- 
nerait  des  d^penses  et  une  organisation 
relativement  importantes  si,  en  particulier, 
on  les  compare  a  celles  mises  en  oeuvre  pour 
1’etuue,  a  l’aide  d’ instruments  dans  1’ en¬ 
semble  plus  simples,  des  accelerations  en 
cours  de  vol;  et  encore  ces  Etudes  d’ acce¬ 
leration  et  de  fatigue  concernent  toute  la 
structure  de  l’avion,  alors  que  1* etude 
statistique  du  givrage  n’ interesse  qu’ un 
certain  nombre  d' elements  de  l’avion. 

Une  meilleure  con.-iaissance  des  condi¬ 
tions  de  givrage  conduiraic,  dans  certains 
cas,  a  ne  point  installer  de  systeme  de 
protection  et,  dans  d’autres,  a  realiser 
un  systeme  de  protection  plus  etroitement 
adapte;  il  pourrait  en  resulter  des  diffe¬ 
rences,  dans  1 u  poids  total  de  l’avion,  de 
un  a  deux  pour  cent.  Malgre  cela,  etant 
donne  la  complication  et  le  prlx  des 
instruments  servant  a  1’ etude  des  nuages 
givrants,  cette  etude  pourrait  ne  se  deve- 
lopper  qu'  aun  rythme  modesto  en  attendant  que 
puisse  Stre  evalue'e  1’ importance  des 
premiers  resultats  obtenus. 

Sans  insister  davantage  sur  ces  remar- 
ques  concernant  la  politique  gene'rale  a 
suivre,  nous  allons  brievement  indiquer  les 
moyens  qu’il  faudrait  mettre  en  oeuvre  pour 
rccueillir  et  pour  interpreter  les  valeurs 
des  parametres  qui  conditionnent  le  givrage. 

2.2  Parametres  Principaux  Intervenant 

dans  le  Givrage 

Les  parametres  ir^t^orologiques  qui  cof  - 
ditionnent  la  quantite'  et  la  forme  des 
depots  de  glace  sur  les  elements  de  l’avion 
et  qui  determinent  le  degre  de  protection  a 
developper  sur  ces  elements  sont: 

(a)  la  teneur  en  eau; 
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(b)  Cloud  particle  size  and  distribution 


(c)  Ambient  air  temperature 


(d)  The  variation  of  these  three  parameters 
with  horizontal  and  vertical  extent 
and  with  time 


(e)  Pressure  altitude,  which  is  a  normal 
measurement  and  need  not  be  discussed 
further. 

2.2.1  Water  content 

Although  free  water  exists  in  either 
the  supercooled  or  solid  state  at  tempera¬ 
tures  below  freezing,  the  main  concern 
with  supercooled  water,  which  is  primarily 
responsible  for  ice  accretion  on  unheated 
bodies  and  it  is  therefore  proposed  to 
measure  only  the  liquid  water  content  in 
below-freezing  clouds.  This  does  not 
imply  that  the  solid  state  can  be  completely 
neglected,  and  the  effects  of  ice  crystals 
and  snowflakes  were  aiscussed  in  Chapter  1. 

2.2.2  Cloud  particle  size  and 
distribution 

Although  the  size  of  all  particles, 
both  ice  crystals  and  water  droplets,  in  of 
importance  in  defining  the  collection 
efficiency  and  the  area  of  impingement  on  a 
given  object  at  a  given  speed  and  altitude, 
nevertheless,  for  the  normal  case,  it  is 
the  water  droplets  which  are  the  main  concern 
as  discussed  in  Section  2.2.1  above  and  it 
is  therefore  proposed  only  to  measure 
water  droplet  diameter. 

2.2.3  Ambient  air  temperature 

It  is  obviously  necessary  to  reduce  all 
measurements  to  the  ambient  (static)  tem¬ 
perature,  and  not  to  use  the  total  tempera¬ 
ture  experienced  by  the  aircraft,  whioh 
depends  on  speed. 


(b)  les  dimensions  des  partirules  du  nuage 
et  la  loi  de  distiibution  de  ces 
dimensions; 

(c)  la  temperature  de  I’ air  ambiant; 

(d)  la  variation  des  trois  parametres  pre¬ 
cedents  avec  les  etendues  horizontale 
et  vertlcale  du  nuage  et  avec  le  temps; 

(e)  la  pression  definissant  1* altitude; 
cette  pression  etant  toujours  mesuree  en 
vol  normal,  il  r.’ en  sera  plus  question 
dans  ce  qui  suit. 

2.2.1  Teneur  en  eau 

A  des  temperatures  inferieures  a  zero 
degre,  I’eau  peut  exister  sous  deux  formes 
condensees  :  liquiae  surfondue  et  solide. 

Cependant,  puisque  c’ est  1* eau  surfondue 
qui  est  responsable,  en  premier  lieu,  des 
depots  de  glace  sur  des  corps  non-chauffes, 
il  para!t  normal  de  se  borner  a  la  seule 
mesure  de  la  teneur  en  eau  liquide  Ceci 
n’impllque  pas  que  l’etat  solide  ne  joue 
aucun  rdle  et  les  effets,  dans  le  givrage, 
des  cristaux  de  glace  ou  des  flocons  de 
neige  ont  ete  examines  au  chapitre  1. 

2.2.2  Dimensions  des  particules  du 
nuage  et  loi  de  distribution 

Bien  que  les  dimensions  de  toutes  les 
particules,  aussi  bien  cel les  des  cristaux 
de  glace  que  celles  des  gouttelettes  d’eau, 
interviennent  dans  la  valeur  du  coefficient- 
global  de  captation  et  dans  celle  de  l’aire 
de  captation  d’ un  objet  determine  se  depla- 
^ant  a  une  vitesse  et a une  altitude  donnees, 
il  semble  normal,  ici  encore,  voir  aussi  la 
section  2.2.1.  de  proposer  la  prise  en  con¬ 
sideration  des  seules  gouttelettes  d'eau. 
t"  est  done  le  dicmetre  de  ces  gouttelettes 
et  la  loi  de  distribution  des  diemetres  qui 
devront  etre  determines. 

2.2.3  Temperature  de  l 'air 

Evidemment,  c’ est  la  temperature  ambiante 
de  l’air  (terope'rature  statique)  qu’ il  con- 
vient  de  connalhre;  on  Tobtiendra  a  pertir 
de  la  temperature  mesureu  en  vol,  qui  depend 
not&raent  de  la  vitesse. 
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2.3  Measurement  of  parameter) 

If  data  are  to  be  obtained  on  a  stat¬ 
istical  scale,  using  operational  aircraft, 
then  any  instrumentation  used  must  be 
automatic,  so  that  it  will  operate  with 
little  or  no  attention,  and  it  must  be 
light,  as  inexpensive  as  possible  and  easily 
installed  in  the  aircraft.  To  obtain  these 
features,  some  sacrifices  of  accuracy  and 
sensitivity  may  be  required. 


2.3.1  Instruments 

The  first  problem  is  to  obtain  suitable 
instruments  for  the  measurement  of  liquid 
water  content,  droplet  size  and  temperature. 


Of  the  various  Instruments  which  will 
be  described  In  Chapter  3,  it  will  be  seen 
that  all  known  useful  liquid  voter  content 
instruments  measure  a  rate-of-catch  of 
water  or  a  rate-of -ic ing,  from  which  the 
liquid  water  content  can  be  derived  if  the 
true  speed  and  the  instrument  efficiency  are 
known.  The  only  water  content  instruments 
that  are  suitable  at  present  are  hot-wire 
rate-of-catch  meters  (Ch.3,  Section  2. 2. a) 
and  orifice-type  rate-of  -  ic  ir.g  meters 
(Ch.3,  Section  2.2.c). 


For  the  measurement  of  droplet  size, 
no  automatic,  simple  instrument  is  available. 
Thi3  measurement  can  therefore  only  be  luade 
on  test  or  research  aircraft,  with  the 
consoling  feature  that  particle  size  is  not 
a  wide  variable. 


A  variety  of  sufficiently  accurate 
thermometers  and  housings  for  use  in  icing 
conditions  is  available,  to  suit  different 
aircraft  (Ch.3,  Section  4). 


2.3  Mesure  des  parametres 

Si  1* cn  envisage  d’obtenir  des  r^suliats, 
a  Wchelle  statistique,  par  des  mesures 
effectuces  sur  des  avions  de  ligne,  les 
instruments  devront  etre  automafiques  de 
fayon  que  leur  mise  en  oeuvre  n’entralne 
qu’  une  charge  falble,  ou  ro^me  nulie,  pour 
1* equipage.  &  outre,  les  instruments  dt- 
vrontetre  legers,  aussi  bon  marche  que 
possible,  a‘ installation  facile  dans  l’avion. 
Ccs  diverses  conditions  seront  payees  par 
quelques  sacrifices  quant  a  la  precision  et 
k  la  sensibility  des  appareils  utilises. 

2.3.1  Instruments 

Le  premier  probieme  33t  d’obtenir  des 
instruments  convenables  pour  la  me&ure  de  la 
teneur  en  eau  liquids,  du  diemetre  des 
gouttelettes,  de  la  tempe'rature. 

Parai  les  divers  appareils  destines  a  la 
mesure  de  la  teneur  en  eau  liquide  qui 
seront  decrits  au  chapitre  3,  les  seuls 
pratiques,  mesurent,  pendant  un  temps 
Jonne,  soit  une  masse  d’  eau  capt£e  ( indica¬ 
tes  de  debit  de  captation)  soit  une  masse 
de  givre  deposee  (indicateur  de  vitesse  de 
givrage)  :  pour  avoir  la  teneur  er.  eau 
liquide  a  partir  des  indications  de  ces 
instruments,  il  est  r.ecessaire  de  ccnnaltre 
la  vitesse  vraie  de  lr instrument  et  son 
coefficient  de  captation  a  cette  vitesse. 
Les  instruments  ut. ills ab les  a  l’heure 
actuelle  sont  les  indicateurs  de  debit  de 
captation  k  fil  chaud  (ch.3,  section  2. 2. a) 
et  les  indicateurs  de  vitesse  de  givrage  a 
orifice  (ch.3,  section  2.2.c). 

Pour  la  mesure  des  diametret  des  goutts- 
Icttes,  il  n’ existe  pas  d’appareil  simple  et 
automatAque.  Cette  mesure  ne  peut  done 
4t»*e  faite  que  sur  des  avions-laboratoires 
destines  aux  essais  et  nux  recherches.  Il 
est  heureux  quo  le  diametre  des  gouttelettes 
ne  varie  pas  dans  de  fortes  proportions. 

En  vue  des  mesures  de  temperature  dans 
les  nuages  givrants,  on  a  propose  un  certain 
nombre  de  thermometres  munis  de  capotages 
s’adaptant  a  differents  avions  :  la  pre'ei- 
aion  obtenue  parait  suffisante  (ch.3,  sec¬ 
tion  4). 


2.3.2  Recording  of  data 


2.3.2  Enregis trement  des  oarane tres 


The  second  problem  is  to  record  auto¬ 
matically  all  the  readings  in  a  convenient 
and  inexpensive  fasKion.  For  this  purpose, 
suitable  recorders  are  available,  such  as 
the  ones  which  will  be  described  in  the 
Append i»  to  Chapter  3. 


There  are  no  difficulties  about  the 
determination  of  the  position  of  meteoro¬ 
logical  readings  in  space,  to  an  adequate 
degree  of  accuracy,  by  recording  pressure 
altitude,  indicated  speed,  and  time.  Pres« 
sure  and  speed  records  are  also  necessary 
to  calculate  the  meteorological  measurements. 

2.3.3  Statistical  Instruments 

The  foregoing  principles  have  been 
recognized  in  the  NRC  and  NACA  statistical 
icing  instruments,  which  are  described  in 
the  Appendix  of  Chapter  3. 


The  AUC  recorder  is  made  in  two  versions, 
fully-automatic,  one  for  high-speed  air¬ 
craft  and  one  for  low-speed  aircraft.  The 
modols  are  energized  by  the  undercarriage 
switch.  Both  models  indicate  rate-of- icing, 
air  temperature,  altitude,  airspeed  and 
clock  time,  and  the  high-speed  ones  also 
.ecord  rate-of-water-catch.  After  being 
energized,  the  recorder  does  not  operate 
till  it  receives  the  first  signal  from  an 
icing  detector,  and  it  then  stops  sore  time 
after  the  last  signal. 


The  NACA  instrument  Is  similar,  but 
rate-of-water-catch  is  not  recorded,  and 
time  is  obtained  from  a  uniform  film  speed. 
The  aircrew  are  required  to  note  icing 
encounters  on  an  attached  data  sheet1. 


Le  deuxieme  probleme  qui  se  presence 
est  d*  er.regist  rer  automat  iquement,  de 
maniere  simple  et  peu  couteuse,  toutes  les 
valeurs  dorne'es  par  les  appareils.  Dans  ce 
but,  on  yeut  se  servir  d’ enregistreurs  deja 
existants  et  decrits  dans  l’appendice  du 
chapitre  3. 

II  n'ya  pas  de  difficultes  a  local iser, 
avec  une  precision  suffisante,  les  indica¬ 
tions  meteorologiques  enregistrees;  il 
suffit  d’ inscrire  stmultanement  la  pression 
(altitude),  la  Vitesse  indiquee,  le  temps. 
L’  enregistrfcinent  de  la  pression  et  de  la 
vitesse  sont  d  ailleurs  necessaires  pour  la 
determination  des  parametres  r.eteorologiques 
a  partir  des  enregistrements. 

2.3.3  Instruments  statistiques 

Les  considerations  precedentes  ont  ete' 
utllisees  dans  la  realisation  des  appareils 
statistiques  NRC  et  NACA,  appareils  qui  sont 
decrits  dans  l’apperdice  du  chapitre  3. 

L’  enregistreur  NBC  presente  deux  ver¬ 
sions  cntl^rement  automat iques,  l’une  pour 
avions  rapides,  1* autre  pour  avions  lents. 
Les  appareils  sont  mis  en  circuit  par  le 
mecanlsme  du  train  d’ atterrissage.  Les 
deux  versions  donnent  la  vitesse  de  gi- 
vrage,  la  temperature  de  l’air,  1’ altitude, 
la  vitesse  de  l’avion  et  le  temps;  les 
modeles  pour  avions  rapides  enregistrent 
egalement  le  debit  de  captation  d’eau 
llqulde.  Btant  en  circuit,  1' enregistreur  ne 
fonctionne  ou’apres  avoir  regu  un  premier 
signal  d’ un  detecteur  de  givrage  et  il 
s’arrete  quelque  temps  apres  le  dernier 
signal. 

L’  enregis treur  NACA  est  semblable 
au  precedent,  mais  le  debit  de  captation 
d’eau  n’est  pas  releve  et  le  temps  se 
deduit  du  cieroulemsnt  du  film  qui  se  fait  de 
manlere  uniforme.  L’  equipage  doit  r.oter  les 
periodes  de  givrage  sur  un  feufllet  attache 
a  1*  enregistreur1. 
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1.3. it  Wright  of  s  tat  is  t  ica  l 
instruments 

Without  wires  and  pressure  connections, 
and  without  the  hot-wire  loop  for  measuring 
high  and  transient  rates  of  water-catch, 
the  NR C  components  weigh  about  11  lb.  The 
hot-wire  loop  adds  another  4.5  lb.  The 
NACA  components  weigh  18  lb  without  the 
loop. 

2.3.5-  Cost  of  statistical 
ins truments 

The  cost  of  installing  the  NACA  system 
is  stated  to  be  about  $2000  and  the  NRC 
scheme  can  be  Installed  for  a  total  cost 
of  abcut  $1700,  plus  about  another  $150  If 
the  hot-wire  loop  is  added. 


2.4  Organization 

The  provision  and  installation  of  these 
instruments  is  not,  of  course,  sufficient. 
Thorough  organization  is  necessary  to  look 
after  servicing  of  the  instruments,  and  the 
collection,  reduction  and  analysis  of  the 
results. 

2.4.1  Education  of  flight  crews 

To  be  of  maximum  value,  the  film  records 
should  be  supplemented  by  observations  made 
by  the  flight  crew,  who  would  require 
instruction  on  the  use  and  purpose  of  the 
icing  instrumentation.  One  way  of  obtaining 
the  interest  of  the  crews  is  to  provide  a 
visual  rate-of-icing  meter,  which  will  be 
particularly  useful  for  drawing  their 
attention  to  any  exceptionally  high  rates- 
of- icing. 

2.4.2  Servicing  of  instruments 

However  automatic  and  reliable  the  instru¬ 
mentation,  some  servicing  will  be  required, 
if  it  is  only  the  changing  of  film  magazines 
This  1c  best  handled  by  centralization  of 
the  servicing  in  each  operational  group. 


2. .“.4  Poids  des  instruments 
statist  iques 

L* enregistreur  peje  environ  5  kg  si 
l-1  on  ne  comprend,  dans  ce  poids,,  ni  les  fils 
et  les  tubes  de  connection,  ni  la  boucle  a 
fil  chaud  qui  sert  a  mesurer  les  debits  de 
captation  d'eau  elevens  ou  rapidement 
variables.  La  ooucle  a  fil  chaud  ajoute 
2  kg. 

L’ enregistreur  NACA  p^se  8  kg,  sans  la 
boucle 

2.3.5  Prix  des  instruments 
s tat  is t iques 

Le  prix  d' installation  de  1* instrument 
NACA  est  fix6  a  2000  dollars  environ  et 
celui  de  1' instrument  NRC  a  1700  dollars 
environ;  a  ce  dernier  prix,  il  faut  ajouter 
150  dollars  si  on  complete  l'appareil  par 
la  boucle  a  fil  chaud. 

2.4  Organisation 

Naturellement,  il  ne  suffit  pas  de  se 
procurer  et  d’ installer  les  instruments 
precedents.  Il  faut  encore  prevoir  une 
organisation  complete  pour  remettre  en  etat 
les  instruments  aprks  service,  pour  recueil- 
lir,  depouiller  et  analyser  les  resultats. 

2.4 .1  Education  des  equipages 

Il  serait  du  plus  grand  interet  que  ies 
films  enregistre's  soient  acccmpagn^s 
d’ observations  faites  par  1* equipage;  ceci 
ne'cessiteralt  une  instruction  pr£alable  de 
cet  equipage  sur  1’  utilisation  et  le  but  de 
1’  instrumentation.  On  moyer.  de  retenir 
P attention  des  equipages  consiste  a  instal¬ 
ler  un  indicateur  de  vitesse  de  givrage 
visuel  qui  sera  certainement  observe'  avec 
attention  dans  les  cas  de  givrage  intenses. 

2,4 .3  Surveillance  des  instruments 

Quoique  les  instruments  soient  uuto- 
matiques  et  sflrs,  une  surveillance  est 
n^cessaire,  ne  serait-ce  que  pour  assurer  le 
renouvellement  des  films.  Il  serait  pre¬ 
ferable  que  Pentretien  des  instruments  soit 
centralise  dans  certaines  bases.  Les 
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Instruments  whicn  run  out  of  film  or  become 
unserviceable  away  from  their  servicing 
base  will  have  to  remain  out  of  use,  till 
their  return  to  base. 


2.4.3  Preliminary  collection 
of  recoids 

The  film  records  can  be  collected 
Initially  at  the  servicing  base.  The 
pilots’  records,  however,  could  be  collected 
most  efficiently  ind  conveniently  at  the 
meteorological  de-briefing,  by  arrangement 
with  the  forecasters.  This  serves  two 
purposes,  as  it  gives  semi-quantitative 
information  to  the  forecasters  about 
existing  icing  conditions,  and  also  provides 
an  opportunity  for  the  records  to  be 
annotated  by  the  local  meteorologists. 


2.4.4  Reduction  and  tabulation  of 
results  from  records 

An  understanding  of  the  peculiarities 
of  individual  types  of  instruments  is 
required  for  proper  reduction  of  the 
records.  Thus,  the  collection  of  the  above 
icing  records  and  the  reduction  and  tabu¬ 
lation  of  the  results  are  best  done  on  a 
national  basis.*  The  results  should  be 
reduced  to  punched  card  entries,  which  can 
be  correlated  with  the  normal  meteorological 
observations. 


2.4.5  Statist  cal  analysis 

The  only  satisfactory  organization  for 
the  statistical  analysis  of  the  results 
would  be  an  international  one,  combining 
the  results  obtained  from  both  military 
and  civil  aircraft. 


apparells  dont  les  films  sont  epuises  ou  qui 
deviennent  irpropres  au  service  loin  de  leur 
base,  devraient  retourner  a  la  base,  avant 
leur  remise  en  usage. 

2.4.3  Depouil  lement  pre l iminaire 
des  resultats 

La  reception  des  enregistrements  peut  se 
faire  a  la  base  de  service.  II  est  cependant 
preferable  et  plus  utile  que  les  rapports 
des  pilotes  soient  refus.  par  les  pre'vi- 
sionnistes,  au  Centre  meteorologique  des 
rapports  de  vol,  et  cela  pour  deux  raisor.s  : 
d’ une  part,  les  previsionnistes  se  trouvent 
informe's  de  maniere  p&rtiellement  quantita¬ 
tive,  des  conditions  de  givntge  qui  existent 
sur  le  trajet  parcouru;  d’ autre  part,  les 
rapports  peuvent  etre  annote's  par  les 
meceorologistes  locaux. 

2.4.4  Depoui  llement  et  presentation 
des  resultats 

Une  connaissance  des  particularity  de 
chaque  type  d* instrument  est  n^cessaire 
pour  d^pouiller  correctement  les  enregistre- 
ments  et  les  rapports.  Ainsi,  A1  y  aurait 
avantage  a  faire  un  tel  depoui llement  et  a 
etablir  les  tableaux  de  resultats  dans  une 
base  nationale. •  Les  resultats  ligureraient 
sur  un  systeme  de  cartes  perforees  qui 
pourrait  etre  relie  au  systeme  d’  observa¬ 
tions  meteorologiques  nornales. 

2.4.5  Analyse  statistique 

L’ organisation  pour  1* analyse  statisti¬ 
que  des  re'sultats  ne  pourrait  etre  satis- 
faisante  que  si  elle  etait  dtablie  dans  un 
cadre  international,  en  utilisant  les 
re'sultats  obtenus  par  les  avions  mil  itaires 
et  civils. 


•fiuch  the  NACA  -  Alrllne-Alr  Force  irrangewent. 


•Telle  que,  pwr  exewple.  le  NACA- Air llne-Alr  Force. 
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2.4.6  Publication 

The  final  step  Is,  of  course,  the  pub¬ 
lication  of  the  results  in  a  properly 
digested  and  intelligible  form  which  will 
be  convenient  to  both  designers  and  opera¬ 
tors.  It  will  not  be  simple  to  arrive  at  a 
suitable  presentation  of  the  data,  which 
should  involve  a  probability  statement  of 
the  relations  between  geogra:  hical  location, 
season,  altitude,  horizontal  and  vertical 
extents,  water  content,  temperature  and 
droplet  size. 


The  best  presentation  to  date  is  prob¬ 
ably  that  made  by  Lewis  ai.d  Bergrun2  which 
is  unfortunately  bas^d  on  an  admittedly 
insufficient  quantity  of  measurements  which 
do  not  include  reliable  readings  of  high 
water  contents. 


3.  RESULTS  OF  STATISTICAL 
MEASUREMENTS 

A  large  number  of  icing  measurements  has 
been  made  by  icing  research  aeroplanes  in 
the  United  States,  the  United  Kingdom  and 
Canada3’ "•  5>  *•  7.  All  these  aircraft  were 
deliberately  seeking  icing  conditions. 


The  only  statistical  surveys  at  the 
moment  are  those  made  by  N. A. C.A.  in  co¬ 
operation  with  the  civil  airlines  and  the 
U.S.A.F. ,  particularly  the  Air  feather 
Service.  These  cover  the  lower  altitude 
range  of  icing  conditions  over  tie  North 
American  continent  and  some  other  regions. 


The  data  collected  by  the  airlines1'  8 
are  quantitative  but  are  subject  to  the 
limitations  that  the  instrumentation  was 
not  able  to  measure  some  of  the  higher  rates 
of  icing,  and  that  the  flights  were  probably 
planned  to  avoid  areas  where  severe  icing 
conditions  were  forecast. 


2.4.5  Publication 

Le  stade  final  seralt,  natuiellement,  la 
publication  des  resultats  sous  une  forme 
intelligible  et  conven'iblement  resume'e, 
cette  publication  ctant  destin^e  a  la  fols 
aux  constructeurs  et  aux  utilisateurs.  II 
ne  sera  pas  simple  d’arriver  a  une  represen¬ 
tation  ccnvenable  des  donnees,  si  l’on 
veut  incorporer,  dans  cette  repre'sentation, 
les  ielftions  les  plus  probables  entre  le 
lieu  geographique,  la  salson,  l'altitude, 
les  etenduep  verticals  ot  horizontale,  la 
teneur  en  eau  liquide,  le  diam&tre  des 
gouttelettes  et  la  temperature. 

La  meilleure  representation  Jusqu* ici 
obtenue  est  probablement  celle  de  Lewis  et 
Bergrun2  qui  est  malheureusement  fondle  sur 
un  nombre  insuffisant  de  mesures,,  celles 
relatives  a  des  valeurs  eleve'es  de  teneur  en 
eau  liquide  n’etant  pas  dlgnes  de  confiance. 


3.  RESULTATS  DES  KESURES 

STATISTIQUES 

Un  grand  nombre  de  mesures  sur  le  gi- 
vrage  en  vol  ont  ete  faites,  \  l’aide 
d’  avions-laboratolres  aux  Etats-IJnis,  au 
Royaume-Uni  et  au  Canada3’  5*  *•  \  Tous  ces 
avlons  recherchaient  delibere'ment  les  con¬ 
ditions  de  givrage. 

Pour  le  moment,  des  resultats  n* ont  ete 
statlstiquement  examines  que  par  le  NACA  en 
cooperation  avec  les  Services  Clvilsde 
PAir  et  l’Armee  de  l'Air  des  Etats  Unis, 
particuli&rement  le  'Air  Weather  Service’. 
Ces  resultats  concernent  les  conditions  de 
givrage  en  basse  altitude  sur  le  continent 
nord-amer icain  et  sur  quelques  autres 
regions. 

I  re'sultats  fournis  par  les  services 
civil*  * 8  sont  quantitatifs,  mais  la  statis- 
tique  est  u.i  peu  fauss^e  du  fait  que  les 
instruments  ne  donnaient  pas  de  bonnes 
mesures  tn  givrage  tres  intense  et  que  les 
vols  etaient  probablement  organises  demanie- 
re  a  eViter  les  regions  ou  des  conditions 
severes  de  givrage  etaient  prevues. 
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Some  of  the  uata  collected  by  the  Lee  resultats  fournls  par  VArm^e  de 
U.S.A.F. ,  which  are  not  yet  fully  analyzed.  I’ Air  ame^cajne  (USAP),  non  encore  com¬ 
are  quantitative,  and  some  are  qualitative.  pietement  depouilles,  sont  en  partie  quan- 
Some  figures  have  been  released  in  refer-  titatifs,  en  partie  qualitatifs.  Quelques- 
ence9.  The  particular  value  of  the  Air  uns  ont  ete  public's9.  L’ interet  particulier 
Weather  Service  data  is  that  it  is  more  des  valeurs  releve'es  par  le  ’Air  Weather 
nearly  random  thar  the  other  data.  Service’  tient  au  fait  qu’elles  ont  ete/ 

obtenues  au  cours  de  vois  effectues  au 
hasard  et  moins  systematiquement  organise's 
que  los  vols  habituels. 


4.  ICING  REQUIREMENTS 


4.1  Generrl  Considerations 

The  design  of  icing  protection  systems 
must  be  based  not  only  on  the  probable 
icing  conditions,  but  also  on  a  particular 
type  of  aircraft  and  how  its  various  com¬ 
ponents  are  affected  by  icing,  cn  the 
missions  of  the  aircraft,  and  on  the 
charactei lstics  of  the  system  of  icing 
protection  used. 


We  may  take  as  examples  two  cases  at 
opposite  extremes  :  (a)  the  high  altitude 
bomber  which  only  passes  through  clouds 
during  climb  and  descent,  and  (b)  the 
marine  reconnaissance  aircraft  which  may  be 
in  cloud  continuously. 


In  the  first  case,  the  engines  and 
windscreens  will  hove  to  be  protected  for 
short  durations  in  the  worst  icing  condi¬ 
tions  likely  to  be  met  on  any  mission. 
The  radar  on  a  bomber  is  not  likely  to 
be  affected  by  small  accretions  of  ice 
on  the  radome,  which  therefore  need  not 
be  protected.  If  the  bomber  has  thick 
wings,  it  is  likely  to  collect  little 
ice,  which  will  also  have  little  aerodynamic 
effect,  so  that  the  wings  may  not  need 
any  protection.  On  a  thin-wing  bomber, 
however,  there  may  be  a  critical  amount 


4.  EXAMENS  CONCERNANT  LES  MOYENS 

DE  DEFENSE  CONTRE  LE  GIVRAGE 

4.1  Con? id^rat ions  genera les 

Les  moyens  de  defense  contre  le  givrage 
doivent  Itre  etudies,  non  seulement  en 
tenant  compte  des  conditions  de  givrage  les 
plus  probables,  mais  encore  en  prenant  en 
consideration  1' action  du  givrage  sur  les 
divers,  ele'ments  du  type  particulier  d* avion 
k  e'quiper,  les  missions  de  cet  avion  et  les 
caracteristiques  du  systeme  de  protection 
envisage  pour  chaque  elwm^nt. 

Pour  concretiser  les  remarques  pre- 
c^dentes,  considernns  deux  cas  pr^sentant 
les  differences  les  plus  accusees  :  (a) 
celui  d* un  bombardier  volant  a  haute  alti¬ 
tude  et  qui  ne  fait  que  passer  au  travers 
des  uuages  lors  de  la  montee  ou  de  la  des- 
cente,  et  (b)  celui  d’ un  avion  de  reconnais¬ 
sance  des  forces  navales  qui  peut  avoir  a 
voler  dans  le  nuage  de  maniere  continue. 

Dans  le  premier  cas,  la  protection  des 
meteurs  et  des  pare-brise  doit  etre  prevue 
pour  de  courts  instants  mats  dans  les  con¬ 
dition  do  givrage  les  plus  dures  qui  puis- 
sent  etre  rencontrees  au  cours  des  missions. 
Le  radar  n;est  vraisemblablement  pas  affecte 
par  les  petits  depots  de  glac®  sur  le 
radome,  qui  ne  dera-nde  pas  a  etre  protege'. 
Si  le  bombardier  a  des  ailes  epaisses,  il  ne 
captera  que  peu  de  givre;  les  effets  aero- 
dynamiques  de  ce  givrage  seront  peu  impor- 
tants  et  les  ailes  n’auront  pas  a  etre  pro¬ 
tegees.  Cependant,  sur  un  bombardier  a  ailes 
minces,  il  peut  exlster  une  quantite'  critique 
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or  shape  of  ice  which  will  affect  the 
maximum  lift  sufficiently  to  interfere  with 
high  altitude  flight,  or  flight  refuelling, 
or  landing.  If  this  amount  of  4ce  is 
likely  to  accrete,  then  wing  protection 
may  be  necessary.  This  could  be  one  of  the 
electro-thermal  ‘one-snot’  type,  in  which 
existing  electrical  power  is  diverted  to 
keep  tiie  parting-strip  clear  during  icing, 
and  to  shed  the  ice  after  the  icing  encounter. 
In  this  case,  the  parting-strip  wou’d  be 
designed  for  the  worst  prcKnble  combination 
of  supercooled  water  content  and  temperature, 
and  the  shedding  zone  for  the  lowest  tem¬ 
perature  likely  to  be  encountered  while 
shedding  during  the  climb. 


In  the  second  case,  a  thick-wing  marine 
reconnaissance  aircraft  might  not  be  sen¬ 
sitive  to  icing,  but  might  have  to  fly  in 
icing  for  such  long  durations  that  complete 
continuous  protection  for  all  components 
would  be  necessary.  The  probabilities  of 
meeting  various  icing  conditions  at  low 
altitude  would  have  to  be  considered.  For 
electro-thermal  de-icing  and  fluid-anti- 
icing,  the  worst  combinations  of  water 
content  and  temperature  would  have  to  be 
taken  into  account;  for  evaporative  hot 
air  anti-icing,  the  highest  water  content, 
and  for  pneumatic  de-icing,  the  largest 
droplet  sizes. 


At  the  present  time,  there  is  reason¬ 
able  backg-ound  of  information  or.  tha 
effects  of  various  amounts  and  type  of  ice 
formation  on  enginea,  propellers  and  wind¬ 
screens,  and  on  the  characteristics  of 
various  systems  of  icing  protection. 
The  effects  of  ice  on  aerofoils  and  radomes 
have  not  been  investigated  very  thoroughly, 
and  the  probabilities  of  encountering  various 
icing  conditions  in  a  given  mission  can  only  be 


ou  une  forme  de  depot  qui  affecte  sjffisam- 
ment  la  portance  maximum  pour  intervenir 
dans  le  vol  k  haute  altitude,  ou  au  cours  du 
remplissage  des  reservoirs  a  essence  en 
vol,  ou  a  1* atterriasage.  Si  cette  masse 
de  givre  peut  vraisemblablement  se  deposer 
sur  I’aile,  alors  la  protection  est  neces- 
saire  et  olle  pourrait  se  re'aliser  a  l’aide 
d’ un  chauffage  electrique  ;  toute  la  puis¬ 
sance  electrique  serait  utilisee  pour  anti- 
givrer  la  bande  de  partage  situee  au  nez  du 
profil  et  pour  de'givrer  le  reste  du  profil; 
la  puissance  a  dissiper  dans  la  bande  de 
partage  serait  calculee  pour  les  ccrditions 
les  plus  dures  de  teneur  en  eau  liquide  et 
de  tempe'rature  et  celle  a  fournir  k  la  zone  a 
degivrer  serait  determinee  en  tenant  compte 
de  la  temperature  la  plus  basse  qu'.i  l’on 
pourrait  vraisemblablement  rencontrer  durant 
lr  montee. 

Dans  le  second  cas,  un  avion  de  recon¬ 
naissance  des  forces  naval es,  aalles  epalsses, 
est  peu  sensible  au  givrage  mais  il  peut 
avoir  a  voler  longtemps  dans  un  nuage  givrant, 
de  sorte  qu’ une  protection  continue  de  tous 
les  elements  parait  necessaire.  Les  proba¬ 
bility  de  rencontre  de  diverses  conditions 
de  givrage  doivent  etre  examinees.  Pour  un 
degivrage  par  chauffage  electriquo  et  pour 
un  antigivrage  par  liquide,  e’est  la  com- 
blnaison  la  plus  dure  de  ter.eur  en  eau 
liquide  et  de  temperature  qui  doit  entrer 
en  ligne  de  compte;  pour  .in  antigivrage  sec 
par  air  chaud,  e’est  la  plus  hsute  teneur  en 
eau  que  l’on  doit  faire  intervenir  et  pour 
le  degivrage  pneunotique,  les  dimensions  des 
gouttelettes  les  plus  grosses. 

D’ ores  et  deja,  on  dispose  d’ un  assez 
grand  nombre  d’ informations  concernant, 
d’une  part, les  effets  de  givrage,  varies  en 
type  et  en  intensite,  sur  les  aoteura,  l?s 
helices,  lrs  psre-brise  et,  d'autre  part, 
les  caract^i istiques  des  divers  systemes  do 
defense;  cependant,  les  consequences  des 
dep6ts  de  glace  sur  les  ailes  et  les  radomeo 
n’ont  pas  ete  etudi^s  trks  completement  et 
les  probabilites  de  rencontrer  telles  condi¬ 
tions  de  givrage  au  cours  d’une  mission  de¬ 
terminee  ne  peut  faire  l’objet  que  de 
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guessed.  Tor  that  natter  the  missions 
which  a  given  type  of  aircraft  eventually 
performs  are  sometimes  very  different  from 
what  was  originally  intended. 


The  necessary  statistical  information 
on  icing  severities  *nd  extents  is  lacking. 
Por  the  time  being.  It  is  therefore  necessary 
to  issue  provisional  standards  of  meteoro¬ 
logical  conditions  to  be  designed  for.  The 
application  of  these  standards  is  a  matter 
of  some  difficulty,  as  it  depends  more  on 
Juf*jment  and  experience  than  on  logical  or 
objective  arguments.  Engine  and  windscreen 
protection  should  however  be  designed  for 
the  worst  conditions  proposed,  and  this  is 
probably  also  justified  for  helicopter 
rotor  blade  protection.  Radome  protection 
requirements  should  be  based  on  the  charac¬ 
teristics  of  the  radar  involved.  Appli¬ 
cation  to  wing  protection  requires  a  design 
study  to  consider  such  questions  as  :  (a) 
whether  nc  protection  can  give  lower  over¬ 
all  fuel  consumption  than  full  protection, 
or  (b)  whether  inadequate  protection  can 
have  worse  results  than  no  protection. 


4.?  Particular  Icing 
Requirerwnta 

The  icing  requirements  published  by 
official  bodies  in  various  countries  are 
complex  and  are  constantly  being  reviewed. 
It  is  thus  difficult  to  express  them 
briefly,  and  it  possible  only  to  give  a 
rough  indication  of  the  figures  currently 
in  use. 


Anyone  wishing  to  Study  a  particular 
set  of  requirements  should  apoly  to  the 
relevant  authority  for  copies  of  their 
icing  requirements. 


conjectures.  Indiquons,  a  ce  sujet,  que  les 
missions  qu’ un  type  cionnl  d’ avion  est  sus¬ 
ceptible  de  rlaliser  sont  quelquefols  tres 
dlfferentes  de  celles  pour  lesquelles  11 
?\vait  cte  construit. 

Bien  que  les  donnees  statistiques  sur  le 
givrage  concernant  son  intennite  ef  sa 
frequence  soient  insuf f Isantes,  il  est 
•lecessaire,  d’etablir,  a  1* usage  des  cons- 
tructeurs,  des  normes  provlsoires  sur  les 
conditions  meteorologlques  accompagnant  le 
givrage.  L‘ utilisation  de  ces  norme~  offre 
quelques  difficultes  :  elle  repose  plus  sur 
1* interpretation  et  1* experience  que  sur  un 
raisonnement  objectif  et  rlgoureux.  Indi¬ 
quons  cependant  que  la  protection  des  moteurs 
et  des  pare-brise  doit  etre  assuree  pour  les 
conditions  prevues  les  plus  duies,  et  ceci 
est  probablement  encore  applicable  k  la 
voilure  tournanto  de  le hllicoptere.  Les 
exigences  de  protection  du  radome  devraient 
etre  fondles  sur  les  caracterlstiques  du 
radar  considered  Pour  la  protection  des 
ailes,  se  posent,  dls  le  debut,  les  deux 
questions  sulvantes  :  (a)  1* absence  de 
moyens  de  defense  peut-elle  conduire  a  une 
consonmation  totale  de  comburant  plus  falble 
qu’ une  protection  coig)lete?;  (b)  une  protec¬ 
tion  insufflsante  peut-elle  conduire  a  des 
resultats  pires  que  !’ absence  de  protection? 


4.2  Exigences  de  Protection 

Envisages  par  Divers  Organismes 

Les  exigences  de  protection  contre  le 
givrage  publiees  par  les  organismes  officiels 
des  divers  pays  sont  complexes  et  constamnent 
sujettes  a  revision.  Par  suite,  il  est 
difficile  de  les  rlsumer  clairement  et  nous 
ne  donnemns  qu*  une  indication  grossiere  des 
regies  couramment  utilisees. 


Pour  une  etude  partlculiere  des  exigences 
formulees  par  tel  organlsme,  il  conviendrait 
de  s’ adresser  dlrectement  au  siege  de 
1' organlsme  afin  d'obtenir  une  copie  de  ces 
exigences. 


A 
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4 ,2.1  American 

Two  official  bodies  publish  icing 
requirements  in  the  Uniteu  States.  The 
U.S.A.F.  issue  separate  specifications 
covering  engine-air-induction  systems  and 
airframe  thermal  anti- icing  systems10  fo. 
military  aircraft.  The  ice-protection 
systems  of  civil  aircraft  licensed  by  the 
Civil  Aeronautics  Administration  are 
specified  under  the  Airplane  Airworthiness 
("ransport  Categories)  section  of  the  Civil 
Air  Regulation11.  TheC.A.R.  requirements 
are  based  upon  values  puolished  by  N. A. C. A. 

2,  12.  13> 


(a)  The  USAF  requirements  for  'heated  sur¬ 
face  type  anti- icing  equipment’  are: 


Liquid  water  content:  0.5  gm/m3 
Mean  effective  droplet  diameter:  20 
microns 

Altitude:  0  to  20,000  ft. 


For  speeds  below  which  mnback  will 
freeze,  complete  evaporation  is  required 
at  -10°C  ambient  temperature.  For 
speeds  above  which  runback  will  not 
freeze,  a  ‘running-wet’  surface  must  be 
provided  at  -18°C  ambient  temperature. 
Requirements  for  engine  air  induction 
systems  are  not  available. 


(b)  The  Civil  Air  Regulnt ions  state  a  Con¬ 
tinuous  Maximum,  for  a  distance  of  20 
miles,  which  has  values  of  water 
contents  varying  from  0.8  to  0.04  gm/m3, 
of  temperatures  from  0°C  to  -30°C, 
and  droplet  diameters  from  15  to 


4 .2.1  Exigences  americaines 

Deux  organismes  officieis  des  Etats-Unis 
publient  des  normes  de  protection  centre  ie 
givrage.  L’Arm^e  de  l’Air  americaine  met  en 
circulation,  pour  les  avions  militaires,  des 
specifications  concernant  les  systkmes  anti- 
givreurs  d’ entries  d’air  de  moteurs  et  les 
dispositifs  d’ antigivrage  thermique  des  slip's 
et  empennages10.  Les  systkmes  de  protections 
des  avions  civils,  homologues  par  1’ adminis¬ 
tration  civile  ae'ronautique  (Civil  Aeronautic 
Administration)  sont  definis  par  *1’ Airplane 
Airworthiness  (Transport  Categories)*  qui 
est  une  section  du  ‘Civil  Air  Regulation 
(C.A.R.  )*  n.  Les  exigences  de  cel  organisme 
sont  fondees  sur  les  valeurs  publics  par  le 
N.A.C.A.  2*  12>  13. 


(a)  Les  exigences  concernant  les  entrees 
d’air  de  moteurs  n’ ont  pas  ete  diffuses; 
cel  les  concernant  1’ antigivrage  thermique 
d’ une  paroi  sont  definles  par  le  tableau 
suivant: 


teneur  en  eau  liquide:  0,5  g/a3 
diamktre  effectif  moyen  des  goutte- 
lettes:  20  microns 
altitude:  de  0  k  6000  metres 


Pour  des  vitesses  au-dessous  des- 
quelles  1’ eau  entralnee  pourrait  se  con- 
geler,  une  evaporation  comulkte  doit 
etre  prevue  pour  une  temperature  de 
1’ atmosphere  de  -10°C.  Si,  aun  plus 
grandes  vitesses,  on  admet  un  ruissel le- 
ment,  celui-ci  doit  etre  assur£  jusqu’a 
une  temperature  de  1’ atmosphere  de  -18°C. 

(b)  La  defense  maximum  doit  etre  assuree, 
d* une  maniere  continue  sur  un  parcours 
de  32  km,  pour  des  teneurs  en  eau 
liquide  variant  de  0,8  k  0,4  g/m  3, 
des  temperatures  s’ eche lonnant  de 
0°C  k  - 3 0°C  et  des  diamktres  de 
gouttelettes  compris  entre  15  et 
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40  microns.  The  values  of  water  content  40  alcrons.  Quand  la  distance  parcourue  par 
are  adjusted  by  factors  for  distances  temps  de  givrage  n’ est  plus  02  km  male 
of  6  to  200  miles.  varle  entre  10  et  320  km,  la  valeur  de  la 

teneur  en  eau  liqulde  est  multiplies  par  un 
facteur  lie  a  cette  distance. 


There  is  also  ar.  Intermittent  Maximum 
for  a  distance  of  3  miles,  ranging  from  2.5 
to  0.  1  gm/m3,  0°C  to  -S0°C,  with  droplet 
diameters  from  20  to  50  microns.  The 
water  contents  are  also  adjusted  for  dis¬ 
tances  of  1.5  to  6  miles. 


4.2.2  British 

Military  requirements  are  published  by 
the  Ministry  of  Supply,  and  civil  require¬ 
ments  by  the  Air  Registration  Board1". 


In  effect,  the  British  requirements  are 
based  on  the  recommendations  of  NACA13, 
and  contain  four  independent  statements 
of  icing  conditions:  Instantaneous  maximum, 
intermittent  maximum,  continuous  maximum 
and  freezing  rain.  It  is  decided  for  each 
aeroplane  at  the  project  stage  the  extent 
to  which  the  aeroplane  must  be  able  to  fly 
and  complete  its  mission  in  any  or  all  of 
these  icing  conditions. 


The  atmospheric  conditions  quoted  are 
associated  with  particular  methods  of 
calculation  for  the  design  of  the  pro¬ 
tective  system,  so  that  the  methods  of 
calculation  are  actually  an  integral  part  of 
the  icing  requirements.  The  requirements 
are  also  adjusted  to  suit  their  application 
to  particular  parts  of  the  aeroplane  (engines, 
wings,  radomes,  etc. ). 


La  defense  maximum  doit  etre  assuree, 
d*  une  maniere  intermittente  sur  une  distance 
de  5  km,  pour  des  teneurs  en  eau  liquid? 
variant  de  2.5  a  0,1  g/m3,  des  temperatures 
s' ^chelonnant  de  0°C  a  -  3U°C,  des  diametres 
de  gouttelettes  compris  entre  20  et  50 
microns.  Quand  la  distance,  au  lieu  d’etre 
de  5  km,  varie  de  2  a  10  km,  la  teneur  en 
eau  liqulde  doit  £tre  modifiee  en  fonction 
de  cette  distance. 


4.2.2  Exigences  britanniques 

En  Grande  Bretagne,  les  exigences  mili- 
taires  sont  fournies  par  le  ‘Miristry  of 
Supply’  et  les  exigences  civiles,  par  le 
•Air  Regulation  Board’  ir,  ces  exigences 
etant  etablies  d’apres  les  recommandations 
du  N.A.C.A.  13. 


Ces  exigences  font  la  distinction  entre 
quatre  situations  de  conditions  de  givrage  : 
givrage  instantane,  givrage  intermittent, 
givrage  continu,  et  pluie  surfondue.  C’est 
au  moment  ou  se  projette  1’ avion,  que  se 
trouve  d4cidee  la  longueur  du  parcours  pour 
laquelle  le  vol  doit  etre  assure  et  la 
mission  accomplie,  en  considerant  separe- 
ment  chacune  des  situations  precedentes. 

Les  conditions  atmospheriques  definissant 
les  exigences  sont  associeei  a  des  methodes 
de  calcul  appropriees  a  chaque  dispositif  de 
protection,  de  sorte,  qu’ en  realite,  ces 
methodes  de  calcul  font  partie  integrante 
des  exigences.  II  convient  d’ailleurs  de 
pre'ciser  que  les  exigences  doivent  etre 
adaptees  er  fonction  des  divers  elements  a 
prot^ger  (moteurs,  ailes,  radomes,  etc.)  et 
cela  afin  de  faclliter  la  realisation  des 
mesures  de  protection. 
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The  Instantaneous  Maximum  o'  the 
British  military  requirements  ranges  fro® 
5  gm/m3  at  0°C  to  0.5  gm/m3  at  -40°C,  with 
a  median  volume  droplet  diameter  of  20 
microns,  for  a  half-mile  extent;  and  the 
Continuous  Maximum  ranges  from  0.8  gm/m3 
at  0°C  to  0.2  gm/m3  at  -30°C,  with  a 
median  volume  droplet  diameter  of  20  microns. 


Civil  requirements  are  of  two  types: 
total  protection  and  partial  protection. 
The  requirements  for  total  protection  are 
summarised  in  the  table  below. 


E\i  ce  qui  concerne  les  exigences  mili- 
taires,  la  protection  maximum  dans  des 
conditions  instantantes  de  givrage,  corres- 
pondant  a  un  parcours  de  800m,  se  calcule 
pour  une  teneur  en  eau  liqulde  variant  de 
5  g/m3  a  0°C  a  0,5  g/m3  k  -40°C,  avec  un 
diametre  volumique  median  de  gouttelettes  de 
20  microns,  tandis  que  la  protection  maximum 
dans  des  conditions  continues  ue  givrage 
doit  corresponds  a  une  t  neur  en  eau 
liquide  variant  de  0,8  g/m3  a  0°C  a  0,2 
g/m3  a  -30°C,  avec  un  diametre  volumique 
median  de  gouttelettes  de  20  microns. 

Les  exigences  civ  lies  comportent  deux 
classes  :  la  protect  ion  totale  et  la  pro¬ 
tection  reduite.  La  protection  total  eat 
resumes  dans  le  tableau  suivant: 


Liquid 

voter  content 

Temperature 

Median  volume  droplet 
diameter 

Teneur  en 
eau  liquide 

Temperature 

Diametre  volumique  median 
des  goutte lettes 

Heated  wings 
Ailes  chauffe'es 

0.5  g/m3 

"25°C 

20  microns 

Fluid  de-icing 
Degivrage  par 
liquide 

l  g/m3 

-7°C 

100  microns 

Propellers 

Helices 

1  g/m3 

-15°C 

20  microns 

4 .2.3  Canadian 

There  are  no  official  Canadian  icing 
requirements.  However,  the  Canadian 
National  Research  Council  is  prepared  to 
;nake  proposals  about  the  meteorological  con¬ 
ditions  to  be  considered  in  the  design  of 
protective  systems . 


(a)  Components  which  have  to  be  fully 
protected  at  all  times  and  in  all 
conditions  should  be  able  to  deal 
with  transient  conditions. 


4 .2.3  Exigences  canadiennes 

II  n’existe  pas  d'exigences  officielles 
au  Canada.  Cependant,  le  Conseii  National 
de  la  Recherche  Canadienne  pourrait  fairc 
des  propositions  sur  les  conditions  meteoro- 
logiques  qui  doivent  etre  prises  en  con¬ 
sideration  dans  le  projet  des  systemes  de 
protection. 

(a)  Les  parties  de  1’ avion  qui  doivent  etre 
entierement  protegees  et  en  toutes  cir- 
constancer,  devraient  etre  capable  de 
r^s  i  ster  \  des  conditions  varices, 
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wtrich  tre  defined  as  combinations  of 
values  of  water  content,  temperature  and 
median  volume  droplet  diameter.  The 
combinations  consist  of  certain  r'aximum 
values  of  one  parameter  with  modal 
values  of  the  other  two  parameters, 
arranged  to  suit  the  characteristics  of 
the  protective  system.  It  is  thus 
necessary  to  state  only  the  following: 


Maximum  values  for  each  parameter 


Modal  values  fcr  each  parameter 


The  combinations  of  .raximum  and 
modal  values  to  be  used  for  particu¬ 
lar  forms  of  protection. 


At  present  the  following  values  are 
suggested: 


definies  par  diverses  combinaisons  de 
valeur  de  tcneur  on  eau  liquide,  de 
temperature  et  de  dlametre  volumique 
median  de  gout telettes. 

Ces  combinaisons  se  feral ?nt  en  con- 
siderant  certaines  valeurs  maximums  d’  un 
parametre  et  les  /aleurs  les  plus  proba¬ 
bles  des  deux  autres  parametres,  ces 
valeurs  (maximums  et  les  plus  probables) 
e'tant  associe'es  de  maniere  a  s’ adapter 
au  mieux  au  systeme  de  protection.  II 
scrait  aussi  neVessaire  de  a^finir 
essentiellement: 

les  valeurs  maximums  de  chaque 
parametre, 

les  valeurs  les  plus  probables  de 
chaque  parametre, 

les  combinaisons  des  valeurs  maxi¬ 
mums  et  les  plus  probables  qui 
doivent  etre  utilise'es  pour  les 
divers  systemes  de  protection. 

A  l’heure  actuelle,  les  suggestions 
suivantes  peuvent  etre  faites: 


Maxi mum 

Mode 

Valeur  maximum 

Valeur  la  plus  probable 

Liquid  water 
content 

Teneur  en  eau 
liquide 

4  g/m3 

0.2  g/m3 

Air  temperature 
Temperature  de 

1’  atmosphere 

'35°C 

*6°C 

Median  volume 
droplet  diameter 
Diametre  volumique 
medieji  des 
gout telettes 

40  microns 

20  microns 

9 


The  median  volume  droplet  diameter 
should  be  associated  with  u  droplet 
size  distribution  spectrum,  to  be 
determined  by  further  analysis  of  data 
obtained  in  natural  icing. 


(b)  Components  not  critically  affected  by 
icing  are  to  be  dealt  with  individually, 
allowance  being  made  for  the  averaging 
of  conditions  over  stated  horizontal 
and  vertical  extents  of  icing  conditions 


Le  diametrb  volumique  median  devrait 
etre  assooie  a  un  spectre  de  distribu¬ 
tion  des  diametres  determine  par 
1’ analyse  des  resultats  que  l’on  obtien- 
drait  par  experimentation  en  givrage 
naturel. 

(b)  Les  parties  de  1* avion  qui  ne  sont  pas 
affectees  de  maniere  critique  par  le 
givrage  devraient  etre  considerees 
individuellement,  compte  tenu  des  con¬ 
ditions  les  plus  probables  de  givrage 
sur  des  etendues  horizontale  et  verti¬ 
cal  qui  devraient  etre  precisees. 
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CHAPTER  3 


THE  MEASUREMENT  OF  ICING 
CONDITIONS 


MESURE  DES  PARA METRES  DEFINISSANT 
LES  CONDITIONS  DR  OIVRAGE 


D. G. A.  Rendel*  and  F.  J.  Bigg* 


1 .  I  NTROD*  JCT I  ON 

Icing  conditions  at  a  given  altitude  can 
be  sufficiently  defined,  fordesign  purposes, 
as  in  Chapter  2,  in  terms  of  three  major 
parameters: 


(a)  Liquid  water  content 


(b)  Droplet  size 


(c)  Air  temperature. 


Measurement  of  these  parameters  is  not, 
of  course,  required  for  normal  operational 
purposes  and  most  of  the  techniques  of 
measurement  discussed  below  are  primarily 
Intended  for  researcn  work.  However,  some 
of  the  instruments  have  a  more  general 
application  and  either  are  (or  will  shortly 
bel  standard  equipment  on  aircraft. 


Whatever  type  of  measuring  technique  is 
used  will  require  careful  calibration  in 
order  to  assess  its  roliability  and  to 
enable  it  to  be  used  as  s.  check  on  the 
suitability  of  thevarious  artificial  testing 
methods  used.  Calibration  techniques  will 
therefore  also  be  discussed. 


1.  INTRODUCTION 

Comme  il  a  4 te  dit  au  chapitre  2,  trois 
parametres  principaux  suffisent  pour  d4finir 
les  conditions  de  givrage  d'un  avion  a  une 
altitude  donnee,  en  vue  de  l’4tude  du  com- 
portement  de  cet  avion,  proteg4  ou  non;  ce 
sont: 

(a)  la  teneur  en  eau  liquide  du  nuage 

(b)  le  diaroitre  des  gcuttelettes  du  nuage 

(c)  la  temperature  de  Pair. 

Bur  les  avions  de  ligne  et  au  cours  des 
vols  norroaux,  la  mesure  des  trois  paramltres 
prec4dents  n’ est  naturellement  pasn4cessaire 
et  la  plupart  des  techniques  qi  i  vont  8tre 
decrltes  concement,  en  premier  lieu,  les 
travaux  de  rerherches.  Cependant,  certains 
des  instruments  d4crits  sont  d’ application 
plus  g6n4rale  et,  de  toute  maniere,  font 
(ou  feront  prochaineoent)  partiede  l’equipe- 
ment  normal  de  1’  avion. 

Quelle  que  soit  la  technique  de  mesure, 
un  4talonnage  tr4s  4tudi4  de  1’ instrument 
s’ lipose  :  il  fixe  le  degre  de  confiance  que 
l’on  doit  accorder  aux  indications  de  1’ in¬ 
strument;  11  doit,  en  outre,  permettre  de 
contrSler  la  validite  des  diverses  m4thodes 
d'essai  proposees.  Nous  aurons  ainsi  k 
parler,  plus  lotn,  desproced4s  d’ 4talonnage. 


'Ur i ted  Kingdom 


* ftoyaume  Uni 
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2.  MEASUREMENT  OF  LIQUID 
WATER  CONTENT 

2.1  Classification  of  Instrisncnts 

(a)  In  icing  conditions,  the  temperature 
must,  in  general,  be  below  freezing  point 
and  we  can  therefore  ignore  those  instru¬ 
ments  for  measuring  liquid  water  content 
which  can  only  function  above  0°C.  Such 
instruments  ere  porous  collectors  (porous 
cylinders,  absorbent  paper,  etc.),  capillary 
collectors,  e*c. 


(b)  Several  other  types  of  instruments  are 
however  available  which  do  not  suffer  from 
this  limitation  and  brief  descriptions  of 
some  of  them  are  as  follows:  they  are  listed 
in  three  classes. 


(i)  Direct  measurement 

Those  measuring  the  water  present 
directly:  they  require  no  correction 
of  the  reading  for  external  condi¬ 
tions  such  as  temperature,  airspeed, 
etc,  in  order  to  obtain  the  true 
answer. 


(ii)  Rate-of-catch 

Those  measuring  the  quantity  of 
water  striking  an  object  moving 
through  the  air:  they  must  be 
corrected  for  collection  efficiency. 


(iii)  Rate-of -icing 

Those  measuring  the  quantity  of 
ice,  during  unit  time,  formed  by 
striking  droplets;  they  must  be 
corrected  for  collection  efficiency 
and  are  also  absolutely  limited  by 
latent  heat  effects  unless  special 
means  of  cooling  them  are  introduced 
(see  Chapter  1,  Section  2. 3.4.4). 


2.  ME SURE  DE  LA  TENEUR  EN 
EAU  LIQUIDE 

2.1  Classification  ues  Instruments 

(a)  Pour  qu’ un  nuage  selt  glvrant,  il  faut, 
en  general,  que  sa  temperature  soil  inf erieu- 
re  k  z6ro  degr^;  nou«  r'aurons  done  pas  i 
considercr  ici  les  Instruments  de  mesure  de 
teneur  en  eau  liqulde  ne  fonctionnant  que 
pour  des  temperatures  positives  :  tels  sont 
les  collocteurs  poreux  (cylindres  poreux, 
papier  absorbant,  etc.),  les  collecteurs 
capillaires,  etc. 

(b)  Plusieurs  autres  types  d* instruments 
peuvent  3tre  utilises  pour  des  temperatures 
negatives  et  nous  les  classerons  en  trois 
categories: 

(i)  Mcsure  directe 

Instruments  procedant  par  une  me- 
sure directe  de  1* eau  presente: 
1’ indication  de  1’  instrument  donne 
directement  la  valeur  vraie  sans 
qu’ interviennent  des  corrections  de 
lecture  li£es  aux  conditions  de  la 
mesure,  telles  que  la  temperature, 
la  vitesse  relative  de  l’air  par 
rapport  k  1* instrument,  etc. 

(ii)  Taux  de  captation 

Instruments  mesurant  le  taux  de 
captation,  e’est-a-dire  la  quantlte 
d’ eau  qui  frappe  pendant  1* unite  de 
temps  un  objet  en  deplacement  dans 
le  nuage:  ces  instruments  supposent 
connu  le  coefficient  de  captation 
dans  les  conditions  de  la  mesure. 

(iii)  Vitesse  de  givrage 

Instruments  mesurant  la  vitesse  de 
givrage,  e’est-i-dire  la  quantlte  de 
glace  deposee  pendant  1* unite  de 
temps  sur  un  corps  en  deplacement 
dans  le  nuage;  ces  instruments  sup¬ 
posent  egalement  connu  le  coefficient 
de  captation,  mais  leur  fonctionne- 
ment  n’est  valable  que  si  les  condi¬ 
tions  permettant,  a  1’  ixpact,  une 
congelation  totale  des  gouttelettes 
sont  satisfaites,  a  moins  qu'un  dis- 
positif  special  de  refroidissement 
soit  prevu  (voir  chapitre  1,  section 
2. 3. 4.4). 
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In  Table  I.  various  types  of  instruments 
In  each  class  are  briefly  described. 


2.2  Instruunts  Employed 

Pour  instruments,  asterisked  in  Table  I, 
are  In  general  use  as  water  content  meters; 
details  of  these  ard  as  follows: 


(a)  NACA  heated  loop  (rate- of-catch) 


The  exposed  wire  of  the  loop  is  0.021 
in.  dla.  and  1.63  in.  long.  Its  com¬ 
position  is  72%  Nickel  and  28%  Iron; 
its  resistance  at  various  temperatures 
is  plotted  in  Pigure  1.  Plgure  2  is 
a  photograph  of  the  loop  and  Pigure  3 
a  sectional  drawing  giving  construc¬ 
tional  details.  Pigure  4  gives  the 
electrical  circuit  diagram  of  the 
complete  unit. 


The  signal  results  have  to  be 
corrected  for  airspeed,  ambient  tem¬ 
perature  and  altitude  effects  to  obtain 
the  water  content.  Pigure  5  gives  a 
typical  analysis  of  the  water  content 
of  a  cumulus  cloud  measured  by  the 
loop  (Ohited  Air  Lines). 


(b)  Heated  cylinder*  (rate-of-catch). 


To  measure  water  content  in  cloud, 
E. A.  Brun6  and  J.K.  Hardy7  suggested 
♦he  use  of  two  small  heated  wires 
or  cylinders,  one  fully  exposed  and 
the  other  sheltered  so  that  the  free 
water  cannot  reach  it. 


Les  divers  types  d’  instruments  de  chaque 
categorie  sont  brievement  d£crlts  dans  le 
tableau  I. 

2.2  Instrument*  en  Usage 

Parmi  les  instruments  mentionn^s  dans  le 
tableau  I,  quatre,  signal^  par  des  a*t£ris- 
ques,  sont  en  usage  courant.  Quelques 
details  vont  completer,  pour  ces  quatre 
instruments,  les  renseignements  figurant 
dans  le  tableau  1: 

(a)  Boucle  chauf fee  du  NACA  (instrument 
fonde  sur  le  taux  de  captation) 

Le  fll  de  la  boucle,  expose  au  cou¬ 
rant  d*  air,  a  un  diam&tre  de  0,53  mm  et 
une  longueur  de  41  mm;  11  est  constitue 
d’un  alliage  de  72%  de  nickel  et  de  28% 
de  fer;  sa  resistance  varie  aver  la  tem¬ 
perature  cosine  l'indiquo  la  figure  1. 

La  figure  2  est  une  photogiaphie  de 
1’ instrument;  la  figure  3  en  est  une 
coupe  donnant  des  details  de  Construc¬ 
tion;  la  figure  4  repr^sente  le  circuit 
llectrlque  couplet  de  l’appareil. 

Les  indications  donn^es  par  "instru¬ 
ment  doivent  etre  affectles  de  termes 
correct ifs  dependant  de  la  vitesse  rela¬ 
tive  de  l’air  et  de  la  bouclC,  de  la 
temperature  de  l’air  et  de  1’ altitude. 

La  figure  5  dome  un  exeaple  des 
r£sultats  obtenus  par  la  boucle  dans  la 
mesure  de  la  teneur  en  eau  liqulde  k 
1’  intlrleur  de  cumulus. 

(b)  Cylindres  chaufff*  (instrument  fonde  sur 
le  taux  de  captation) 

Deux  fils  ou  deux  petlts  cylindres 
identlques,  auxquels  la  meme  puissance 
felectrique  est  fournle,  prendront  des 
temperatures  differentes  si  l’ un  est 
expose  au  courant  de  brouillard  et 
1’ autre  a  un  courant  d’air  clair  de  m£me 
vitesse  (E. A.  Brun6  et  J.X.  Hardy1). 
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A  sectional  drawing  of  one  of  the 
instruments  developed  from  this  idea 
is  given  in  Figure  6.  Figure  7  is  a 
photograph  of  a  production  model,  ahose 
electrical  circuit  is  given  in  Figure  8. 


Figure  9  gives  a  rind  tunnel  cali¬ 
bration  of  the  signal  of  an  instrument 
with  water  content  at  two  ambient  tem¬ 
peratures,  +  1°C  and  -22°C,  and  two 
airspeeds,  250  and  350  f. p.s.  It  can 
be  seen  that  the  instrument  can  only 
measure  to  0.6  g/m3.  The  zero  of  the 
Instrument  changes  with  airspeed  and 
ambient  temperature  in  dry  air  and  shis 
wander  is  plotted  in  Figure  10. 


The  method  of  construction  is  such 
that  the  signal  and  the  zero-wandor 
vary  slightly  from  instrument  to  instru¬ 
ment.  Each  instrument  has  therefore 
to  be  calibrated. 


(c)  Pressure  probes  or  orifice-type  instru¬ 
ment  (rate-of-icing) 


In  Canada15’ 14>  17’ 18,  France23, 
U.S.A.  2li,  and  U.  K. ,  aircraft  ice  detectors 
operating  on  the  change  of  pressure  in  a 
vented  probe  have  been  in  use  for  many 
years.  Figure  11  shows  a  typical  probe, 
3  in.  long,  0.25  in.  dia. ,  fitted  with  a 
180  watt  electrical  heater  element. 


Normally,  the  pressure  and  suction 
holes  combine  to  give  a  positive  pres¬ 
sure  in  the  tube.  When  the  pressure 
holes  ice  up,  however,  this  pressure 
becomes  negative.  The  change  of  pressure 
caused  by  the  ice  operates  the  switch 
which  energises  the  heater  to  de-ice 
the  probe,  and  gives  a  signal  to  the 
air  crew. 


La  figure  6  ert  »ne  oupe  de  1’un 
des  instruments  r£al.»set  a  partir  de  ce 
p.ineipe;  la  figure  7  est  une  photo¬ 
graphic  du  module;  la  figure  8  donne  1? 
circuit  6lectr1que  de  l’appareil. 

Les  courbes  d* etalonnage  de  la  figure 
9..  obtenues  en  soufflerie,  donnent,  pour 
deux  temperatures  de  l’alr  (+1°C  et 
-22°C)  et  pour  deux  vitesses  relatives 
(76  m/s  et  107  m/s),  les  indications  de 
l'appareil  precedent  en  fonctlon  de  la 
teneur  en  eau  liquide  du  brouillard; 
el  les  montrent  que  1*  instrument  r.e  peut 
mesurer  que  desteneurs  eneau  inferieures 
&  0,6  g/m3.  Le  z6ro  de  1’  instrument, 
obtenu  en  ai"  clair,  varie  avec  la 
vitesse  de  1* air  et  avec  sa  temperature; 
ces  variations  sont  repr£sent£es  sur  la 
figure  10.  Bien  que  la  construction 
soit  r^alis^e  de  manidre  que  les  indica¬ 
tions  en  air  clair  (z&ro)  et  dans  un 
brouillard  donn£  varient  peu  d’un  instru¬ 
ment  i  1' autre,  1* Etalonnage  doit  €tre 
effectue  pour  chaque  instrument. 

(c)  Sonde  H  orifices  (instrument  fond4  sur 
la  vitesse  de  givrage) 

Sur  le  principe  de  la  variation 
d* indication  que  manifeste  une  sonde  de 
pression  qui  givre,  divers  detecteurs  de 
givrage  sont  construits,  depuis  long- 
temps,  au  Canada, 15’ 14'  1T* 18  en  France23, 
aux  Etats-Unis24,  et  au  Royaume  Uni.  La 
figure  11  montre  une  telle  sonde  &  ori¬ 
fices;  sa  longueur  est  de  76  »m;  son 
diam&tre  de  6,3  am;  la  resistance  chauf- 
fante  destin4e  i  la  d£givrer  peut  four- 
nir  une  puissance  de  100  watts. 

En  tir  clair,  les  orifices  amont  (en 
surpression)  et  l'orifice  aval  (en 
depression)  donnent  au  total  une  sur¬ 
pression  dans  le  tube.  Cependant,  quand 
les  orifices  amont  s’ obturent  par  le 
givre,  le  tube  passe  en  depression.  La 
variation  de  pression  qui  est  ainsi 
provoqu£e  par  le  givrage  declanche  un 
commutateur  qui,  d’une  part,  fait  passer 
le  courant  dans  la  resistance  chauffante 
en  vue  de  dlgivrer  ’’appareil  et,  d' autre 
part,  avertit  1*  ^  page  par  un  signal 
convenable. 
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It  has  been  found 15  that  the  interval 
between  signals  can  be  calibrated  in 
terms  of  rate-of-icing.  The  acount 
of  Ice  required  to  block  the  orifices 
depends  upon  the  shape  of  the  ice, 
which  is  a  function  of  the  rate-of- 
catch  and  of  the  air  temperature  (Fig. 12). 
Wind  tunnel  calibration  Is  therefore 
necessary. 


An  improvement  in  the  sensitivity 
has  resulted  fr^m  fitting  a  baffle 
inside  the  probe,  17  as  can  be  seen 
on  Figure  1$;  this  also  overcomes  the 
difficulty  of  failure  of  ice  to  block 
the  holes  at  low  temperatures16. 


The  main  drawback  of  this  instru¬ 
ment  is  that  the  shedding  of  ice  is 
sometimes  irregular  and  incomplete, 
and  this  unfortunately  occurs  over  the 
whole  range  of  icing  conditions1’. 


(rt)  Rotating  disc  (rate-of-icing) 


Figure  14  shows  two  nhotographlc 
views  of  the  RAE  rotating  disc  meter. 
The  stainless  steel  di«c  is  2  in.  dia. , 
the  edge  is  1/32  in. ,  and  it  is  rotated 
at  2.25  r.p.m. 


Ice  forms  on  the  forward  edge  of 
the  disc,  and  is  slowly  rotated  to 
the  rear  where  its  thickness  is  measured 
by  a 'feeler,  before  It  is  removed 
by  a  scraper.  A  heater  element  pre¬ 
vents  the  formation  of  ice  on  the 
support  strut  or  around  the  feeler 
and  scraper. 


L* intervalle  entre  deux  signaux  con- 
s£cut.ifs  est  fonction  de  la  vitesse  de 
givrage  et  le  d£tecteur  de  givrage  peut 
etre  transforme  en  indicateur  de  vitesse 
de  givrage15.  Cependant,  la  quantity  de 
glace  n^cessaire  au  blocege  des  orifices 
depend  de  la  forme  du  d4p6t  de  givre, 
forme  qui  est  eile-m£me  ionction  du  taux 
de  captation  et  de  la  temperature  de 
l'air  (fig. 12);  un  Italonnage  de  1' in¬ 
strument  e-.n  soufflerio  est,  par  suite, 
n£cessaire. 

Une  augmentation  de  sensibilite 
peut  etre  obtenue  en  pla9ant  une  chicane 
&  1’ lnt£rieur  de  l'apparell,  comme  le 
montre17  la  figure  13;  ce  dispositif 
permet  £galement  de  surmonter  la  diffi- 
cult4  qui  r£sulterait  d’ un  blocage 
incomplet  des  orifices,  par  suite  d’un 
trop  faible  apport  de  glr.ce  sux  basses 
temperatures16. 

Le  principal  inconvenient  de  cet 
instrument  est  que  1* enlevement  de  la 
glace  lors  du  degivrage  se  fait,  quel- 
quefois,  de  manlere  incomplete  et 
irr£guli£re  et  cela,  malbeureusement, 
quelles  que  sclent  les  conditions  de 
givrage1’. 

(d)  Bisque  tournont  (instrument  fonde  sur  la 
vitesse  de  givrage) 

La  figure  l4donne  deux  photographies 
de  1’  indicateur  de  vitesse  de  givrage  £ 
disque  tourrant  du  R.A.E.  Le  disque,  en 
acier  inoxydable,  a  un  diametre  de  51  mm 
et  une  £paisseur  de  0,8  mm;  il  effectue 
2,25  tours  par  minute. 

Dans  un  nuage  givrant,  la  glace, 
form£e  sur  le  bord  amont  du  disque,  se 
deplace  lentesent  vers  l’aval;  son 
epaisseur  est  mesuree  par  un  palpeur, 
avant  qu’elle  solt  enlevee  par  un  ra- 
cloir.  Un  Element  chauffant  eapeche  le 
depdt  de  glvre  sur  le  m&t-support,  sur 
le  palpeur  et  sur  le  racloir. 
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The  feeler  movement  Is  recorded 
by  the  output  froa  a  transducer  unit, 
whose  electrical  circuit  is  given  in 
Figure  15.  Tnis  Is  calibrated  by 
placing  metal  strips  of  known  thickness 
under  the  feeler  at  the  edge  of  the 
disc  and  recording  the  electrical 
output.  For  flight  use,  the  output 
current  can  be  fed  into  a  Hussenot 
recorder.  Using  a  thin  disc  ensures 
a  high  collection  efficiency  for  all 
but  the  smallest  droplets  hence  the 
disc  is  independent  of  drop  siz*  , 


For  the  thickness  of  ice  to  be  a 
direct  function  of  liquid  water  content, 
the  drops  must  freeze  instantaneously 
as  they  strike;  this  does  not  happen 
and  aerodynamic  pressure  causes  a 
non-rectangular  build  up  of  ice.  A 
wind  tunnel  calibration  is  therefore 
necessary  and  Figure  16  shows  the 
relationship  between  ice  thickness  and 
water  content  at  three  sub-zero  tem¬ 
peratures,  found  for  the  RAE  disc. 


Further  practical  difficulties 
with  the  disc  are  due  to  wet  and 
slushy  ice  formed  at  high  temperatures 
allowing  the  feeler  to  plough  through 
it,  rather  than  record  a  thickness. 
Some'imes,  wet  ice  collects  on  the 
feeler  and  builds  up  to  give  a  false 
zero.  We  must  also  remember  that  there 
exists  a  thermodynamic  limit  corres¬ 
ponding  to  total  freezing  upon  impinge¬ 
ment  (Ludlam  limit);  this  limit  was 
described  in  Chapter  1,  Section  2. 3. 4. 4. 


A  l’aide  du  circuit  electriqu'*  re¬ 
presents  but  la  figure  15,  le  mouveoent 
du  palpeur  se  traduit  par  une  intensite 
dc  ccurant.  L’£talonnage  de  1' apparel! 
s’effectue  en  pla$ant,  entre  le  palpeu? 
ef  le  bord  d’«  disque,  des  bandec  n^tal- 
liques  ti’epaisseur  connue  et  en  notant 
les  courants  de  sortie  correspondents. 
En  vol,  le  courant  de  sortie  peut  etre 
enregistre  a  l'aido  d’ un  appareil 
Hussenot. 

L*  emploi  d' un  disque  aince  assure  un 
coefficient  de  captation  4lev^,  meme 
pour  les  gouttelettes  les  plus  fines,  de 
sorte  que  1* indication  de  1'  instrument 
n'est  pas  influencee  par  la  grosseur  des 
gouttes. 

Pour  que  l’epaisseur  de  glace  soit 
une  fcnction  univoque  de  lateneur  en  eau 
llqulde,  ll  faudrait  que  les  gouttes  se 
congelent  instantan^ment,  lors  de 
1’ impact;  ce  n’est  jamais  le  cas  :  la 
pression  dynamique  provoque  alors  un 
l4ger  ruissellenent  et  une  formation  de 
glace  quin’ a  pas  mi prof il  rectangulaire. 

II  est  par  suite  n4cessalre  d’effectuer 
l’6talonnage  de  l’appareil  en  souffle- 
rie;  la  figure  16  montre,  dans  le  cas  du 
disque  tomn&nt  RAE,  la  correspondance 
entre  l’£peisseur  de  glace  et  la  teneur 
en  eau  liquide,  et  cela  pour  trois  tem¬ 
peratures  n4gatives. 

Des  dlfficultes  se  presentent  A 
1’ usage,  si  la  glace,  formee  a  des  tem¬ 
peratures  relativement  eievees,  est 
humide  et  p&teuse:  le  palpeur  s'enfonce 
alors  dans  le  depdt  et  ne  mesure  plus 
son  epaisseur.  Quelquefois,  cette  glace 
humide  se  fixe  sur  le  palpeur  et  nodifie 
le  zero  de  1’  instrument.  De  toute  ma- 
niere,  uieme  sans  ces  inconvenients 
d’ordre  pratique,  l’appareil  .jormal  ne 
peut  3tre  utilise  que  si  les  gouttelettes 
captees  se  congAlent  en  totalite,  ce  qui 
assigne  une  limite  thermodynamique  de 
fonctionnement  (chapitre  1,  section 
2. 3.4.4). 
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To  improv  t'.e  performance  near 
0°C,  It  Is  ni.0*  jsary  to  coo!  the  disc 
to  extract  the  latent  heat  from  the 
Impinging  drops.  Two  methods  using 
liquid  nitrogen  have  been  used.  In 
the  direct  cooling  method,  the  nitrogen 
is  fed  into  a  hollow  copper  disc, 
and  in  the  conduction  method,  the  copper 
disc  is  attached  to  a  copper  rod  that 
dips  into  a  flask  of  liquid  nitrogen. 
Many  interesting  engineering  problems 
arose  in  the  construction  of  both 
types  mainly  due  to  the  intense  coldness 
of  the  nitrogen.  Figure  17  is  a  photo¬ 
graph  of  the  conduction  cooled  disc 
and  Figure  18  its  icing  tunnel  cali¬ 
bration  results.  It  can  be  seen  that 
the  calibration  of  the  cooled  disc  is 
independent  of  ambient  temperature. 


Figure  19  shows  the  assumed  rela¬ 
tionships  between  the  maximum  liquid 
water  content  and  the  ambient  air 
temperature  for  three  icing  conditions. 
On  the  graph  is  plotted  the  thermo¬ 
dynamic  limit  of  the  ordinary  disc  and 
of  the  conduction  cooled  disc,  from 
which  it  can  be  seen  that  the  cooling 
produced  by  the  nitrogen  extends  the 
range  of  the  disc  to  cover  almost  the 
whole  of  the  probable  range  of  natural 
icing  conditions. 


3.  MEASUREMENT  OF  DROPLET 
DIAMETER 

3.1  Various  Instruments 

Median  droplet  diameter  can  be  measured 
directly  using  some  of  the  instruments 
Just  described,  since  the  collection  effi¬ 
ciency  of  the  droplets  by  a  moving  object 
and  the  opacity  to  light  or  electrical 
signals  are  functions  of the  droplet  diameter 
8 pec t rum. 


On  peut  rendre  l’appareil  utilisable 
au-deli  de  cettc-  limite  en  refroidissant 
le  disque  et  lui  retirant  alnsi  une 
fraction  de  la  c^aleur  de  congelation 
des  gouttelettes  capt^es.  Deux  methodes 
ont  4te  uti llsees  dans  ce  but.  Dans  la 
methode  de  refroidissement  direct,  de 
r azote  liquide  circule  dans  le  disque 
en  culvre  creux;  dans  la  methode  de  re¬ 
froidissement  par  conduction,  le  disque 
en  cuivre  fait  corps  avec  une  tige  de 
cuivre  qui  plocge  dans  un  vase  contenant 
de  1* azote  liquide.  Plusieurs  probldmes 
se  posent  dans  la  realisation  de  ces 
deux  modes  de  refroidissement,  princi- 
palement  a  cause  de  la  tr&s  basse  tem¬ 
perature  de  1* agent  refroidissant.  La 
figure  17  est  une  photographie  du  disque 
refroidi  par  conduction  et  la  figure  18 
donne  lea  resultats  de  l’et&lonnage  de 
cet  appareil  dans  une  soufflerie;  on 
peut  voir  que  la  courbe  d’£talonnage  est 
indlpendante  de  la  temperature  de  l’air. 

Bur  la  figure  19,  soot  reprtsentees. 
pour  trots  conditions  de  givrage,  les 
relations  que  l’on  peut  adrettre  entre 
la  teneur  maximum  en  eau  liquide  et  la 
temperature  de  l’alr,  en  m£me  temps  que 
les  iimites  thermodynamlques  de  fonc- 
tionnement  du  disque  ordinaire,  d’ une 
part,  st  du  disque  refroidi  par  conduction, 
d’ autre  part  :  on  peut  voir  que  le  re¬ 
froidissement  par  1’ azote  liquide  permet 
1’ utilisation  de  la  methode  du  disque 
dans  le  domains  probable  de  1’ ensemble 
des  conditions  de  givrage  naturel. 


3.  ME SURE  DU  DIAMZTRE  DES 
GOUTTELETTES 

3.1  Diver*  Instrument* 

Le  dlao£tre  median  des  gouttelettes  peut 
etre  dlrectement  obtenu  il’aide  de  quelques- 
uns  des  instruments  d£crits  a  la  section 
pr£c£dente,  puisque  le  coefficient  de  capta¬ 
tion  des  gouttelettes  per  un  corps  en  mouve- 
ment,  la  transmission  lumineuse  ou  4lectro- 
magnetique  a  t ravers  unbroulll&rd  sont  fonc- 
tions  duspectredu  diametre  des  gouttelettes. 
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In  the  case  of  the  rotating  cylinders, 
it  is,  in  fact,  as  pointed  out  in  Table  I, 
an  essential  pai  t  of  the  process  of  reducing 
the  results  to  lind  the  median  droplet  dia¬ 
meter  as  well  as  the  liquid  water  content. 
However,  this  method  of  measurement  means 
making  a  number  of  uncertain  assumptions 
regarding  the  droplet,  size  spectrum  and 
it  is  in  general  batter  to  obtain  direct 
measurements  if  possible. 


This  can  be  done  either  by  photographing 
the  individual  droplets  directly  in  the 
air  stream  or  by  catching  them  in  a  con¬ 
venient  medium  and  photographing  them. 


3.2  Methods  Employed  in  Practice 

(a)  In  Canada26,  29  and  in  U.S. A.  30,  cameras 
have  been  developed  to  photograph  indiv¬ 
idual  cloud  droplets  as  the  aircraft 
passes  through  the  cloud.  A  highly  special¬ 
ised  viewing  mechanism  consisting  of  rota¬ 
ting  prisms  and  an  electric  spark  illumina¬ 
tion  system  is  required.  The  speed  of 
rotation  of  the  prism  is  adjusted  to  the 
speed  of  aircraft  so  as  to  obtain  a  station¬ 
ary  image  of  the  drops  relative  to  the 
camera.  One  photograph  is  obtained  for 
about  200  feet.  Good  photographs  have 
been  obtained  by  this  camera,  but  its 
usefulness  is  limited  due  to  the  careful 
adjustments  necessary  to  synchronise  the 
speeds  to  eliminate  blnrring  or  streaks 
of  droplets  and  by  tne  smallness  of  the 
sample  actually  in  focus. 


(b)  Among  the  various  methods  given  to 
measure  droplet  size  only  one  has  so  far 
proved  to  be  of  any  real  practical  value  : 
this  is  the  oiled  slide  technique31'32. 


Ainsi,  comme  il  a  ete  dit  dans  le  ta¬ 
bleau  I,  1' interpretation  des  resultats 
obtenus  par  1*  apparel  1  a  cylindres  toumants 
permet  d' avoir  simultan^ment  le  diametre 
volumique  median  des  gouttelettes  et  la 
teneur  en  eau  liquide.  Cependant,  cette 
interpretation  repose  sur  un  certain  nombre 
de  suppositions  concernant  le  spectra  du 
diametre  des  gouttelettes  et  11  est,  en  ge'- 
neral,  preferable,  *ii  possible,  de  faire  des 
mesures  directes. 


De  telles  mesures  peuvent  s'effectuer 
soit  en  photographiant  les  gouttelettes 
individuellement  dans  le  courant  d'air,  soit 
en  les  captant  d’abord  dans  un  milieu  conve- 
nable  pour,  ensuite,  les  photograph ier. 


3.2  Instruments  en  Usage 

(a)  Des  apparsils  pour  photographier  indi- 
viduellenent  les  gouttelettes  d’un  brouillard 
que  traverse  1’ avion  ont  et£  realises  au 
Canada26’ 29  et  aux  Etats-Unis30.  Leur  me- 
canismede  prise  de  vue,  tres  special,  com- 
prend  des  prismes  tournants  et  un  4clairage 
par  etincelle  electrique.  La  vitesse  de 
rotation  du  prisme  est  reglee  sur  la  vitesse 
de  1’ avion  de  maniere  a  immobiliser  1’ image 
de  la  gouttelstte  sur  le  film.  Une  photo¬ 
graphic  peut  etre  faite  tous  les  60  metres 
environ.  De  bons  cliches  ont  pu  ainsi  etre 
obtenus,  uais  l’emplol  de  ce  procede  est 
limite,  et  cela  pour  les  raisons  suivantes  : 
n4cessit£  de  synchroniser  avec  soin  la  rota¬ 
tion  du  pi isme  avec  la  vitesse  de  1* avion; 
difficultes  dans  1* Elimination  des  images  de 
gouttelettes  se  pr^sentant  sous  forme  floue 
ou  sous  1’ aspect  d' une  bande;  petitnombre  de 
gouttelettes  r£ellewent  au  point. 


(b)  De  toutes  lea  methodes  d^crites  pour 
mesurer  la  grosseur  des  gouttelettes,  une 
seulement  s’ect  averee  jusou’ici  vraiment 
pratique  :  c’ est  la  methode  de  la  plaque 
coulissante  huilee31'  32. 
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The  slide  is  prepared  by  smearing  a 
small  drop  of  special  oil  with  a  strip 
of  Perspex  to  a  thickness  of  0.01  in.  on 
it.  The  slide  is  then  Inserted  into  a 
holder  and  retracted  into  a  special  sampling 
pole.  The  pole  is  then  pushed  through  a 
hole  in  the*  aircraft  so  that  the  slide  surface 
is  vertical  and  facing  forward.  The  slide 
is  then  exposed  for  a  short  time  in  cloud, 
the  pole  withdrawn  into  the  aircraft,  the 
slide  removed,  transferred  to  the  camera, 
focussed  and  photographed. 


Se.eral  designs  of  sampling  poles  have 
been  tested  in  flight  and  in  wind  tunnels 
in  order  to  ensure  that  the  cloud  samples 
are  true.  Faults  arise  by:  (a)  selective 
sampling  caused  by  the  separation  of  water 
drops  and  airflow  approaching  the  slide  and 
(b)  by  splash  or  run  back  of  water  caught 
on  the  sampling  head  and  blown  across  the 
sampling  gap  in  the  form  of  large  drops. 


Figure  20  shows  details  of  a  British 
oiled  slide  sampler  head.  The  slide  is 
quickly  projected  across  the  short  gap 
by  a  spr4ng;  hence  the  airflow  is  only 
briefly  interrupted  and  so  droplet  separa¬ 
tion  can  occur:  in  addition,  the  water 
caught  on  the  bell-mouths  tends  to  flow 
away  from  the  sampling  gap  and  tests  ha^e 
shown  that  no  water  enters  the  bell-mouths 
even  under  the  mast  severe  cloud  conditions. 


La  plaque  est  preparee  en  etalant,  sur 
une  bande  de  ‘perspex',  une  petite  goutte 
d'huile  sp^ciale,  de  maniere  qu’elle  cons- 
titue,  sur  la  plaque,  une  couche  de  0,25  mm 
d’epaisseur  environ.  La  plaque  eat  alors 
plac6e  dans  une  machoi re  et  amende  b  1' inte- 
rieurd' un  m&t  special.  Le  mat  est  sort!  de 
1* avion  de  manllre  que  la  plaque  soit  verti- 
cale,  la  face  enduite  regardant  en  avant. 
Par  un  mecanisme  convenable  et  pendant  un 
temps  tres  court,  la  plaque  est  exposee  au 
vent;  les  gouttelettes  de  brouillard,  capt^es 
par  la  plaque,  p^netrent  dans  la  couche 
d’huile.  Le  mat  estensuite  rentre;  la  plaque 
est  retiree  du  m&t  puis  plac4e  dans  le 
microscope:  apres  mise  au  point,  les  goutte¬ 
lettes  en  suspension  dans  l'huile  sont 
pho tog rapn lees. 


Plusieurs  modeles  demats  ont6t£  essayes, 
soit  en  vol,  soit  en  soufflerie,  en  vue  de 
controler  la  r4gularite  de  la  prise  d'dchan- 
tillon.  Des  erreurs  peuvent,  en  effet, 
s’  introduire  pour  les  raisons  suivantes:  (a) 
variation  du  coefficient  de  captation  de  la 
plaque  avec  la  grosseur  des  gouttelettes; 
(b)  eau  capt£e  par  le  support  de  la  plaque 
donnant  naissance  a  des  eclaboussures  et  & 
un  ruissellement  qui  peuvent  cntrainer  la 
formation  de  grosses  gouttes  arrivant  sur  la 
plaque. 


La  figure  20  donne  des  details  d' un 
appareil  britannique  :  la  plaque  coulissante 
est  deplacee  par  un  ressort  de  maniere  a 
passer  rapideraent  devant  une  ouverture  mena- 
gee  dans  le  mat.  Ainsi,  le  courant  d’air 
n’est  interrompu  que  durant  un  court  instant 
et  la  selection  des  gouttelettes  ne  saurait 
s'effectuer;  de  plus,  la  forme  en  pavilion 
des  extremite’s  de  1' ouverture  permet  d’eviter 
que  l’eau  captee  par  le  m&t  penetre  dans 
1’ ouverture,  etcela  meme  dans  les  conditions 
de  givrage  les  plus  severes. 


* 
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Figure  21  shows  the  oil  slide  camera 
which  is  carried  in  the  aircraft;  it  uses 
an  F.  24  camera  and  is  mounted  on  a  table 
using  ten  anf 1-vibration  mountings.  This 
camera  has  a  magnification  of  50  diameters 
provided  by  the  optical  system;  a  smaller 
magnification  used  by  other  workers  did  not 
achieve  sljIi  a  good  definition.  The  slide 
is  heid  horizontally  thus  eliminating  move¬ 
ment  of  the  oil  and  droplets  ur.Jer  gravity 
during  photograph*.  The  image  is  projected 
or  to  a  ground  glass  screen  by  means  of  a 
movable  mirror,  and  the  whole  field  of  viaw 
can  be  focussed. 


From  a  series  of  tests  with  different 
oils,  Golitzine  (N. A.E.  )  selected  Canadian 
Spirax  250  EP  oil  as  the  best  for  cloud 
work.  Unfortunately,  very  little  of  this 
special  oil  existed  and  a  search  for  a 
substitute  is  still  going  on;  in  the  mean¬ 
while,  Dentax  250  +  5%  Snell  additive  185 
has  been  suggested. 


Tne  performance  of  this  technique  is 
influenced  by  evaporation,  coalescence  and 
airspeed.  These  have  been  examined  as 
follows: 


(i)  Evaporation 

This  :an  be  quite  rapid  in  some 
oils.  The  best  oil  appears  to  be 
a  non-paraffinic  mineral  oil  having 
the  same  density  as  water.  It 
should  have  a  viscosity  of  around 
5000  centistokes,  but  be  fluid  down 
to  -20°C.  The  oil  should  retain 
the  droplets,  without  significant 
change  of  size,  for  at  least  as 
long  as  the  time  it  takes  from 
sampling  to  photography. 


La  figure  21  montre  l’apparell  photo- 
graphique  (F.  24)  qui  est  place  dans  I 'avion; 
il  est  monte  sur  une  table  a  l’aide  de  dix 
supports  antivibrscoires;  son  grand iss^cent 
est  de  50,  un  grandissement  plus  faibxe, 
utilise  d’ ailleurs  par  d’autres  chercheurs, 
ne  permettant  pas  une  definition  aussi  bonne 
des  diam^tres  de  gouttelettes.  La  plaque 
est  maintenue  horizontalement  durant  ia 
photographie  ce  qui  evite  le  mouvement  de 
1’huile  et  des  gouttelettes  par  1’ act  ion  de 
la  pesanteur.  L* iroe  ,e  est  projetee  sur  un 
ecran  en  verre  depoli  au  moyen  d’ un  miroir 
mobile,  cequi  permet  de  mettre  au  point  tout 
le  champ  de  l’appareil. 


Golitzine  (N.A.E. )  o  trouve,  apres  une 
suite  d’essaic,  quo  l’huile  ‘Canadian  Spirax 
250  EP’  etait  la  rneilleure  pour  la  captation 
des  gouttelettes  de  brouillard.  Malheureuse- 
ment,  il  est  difficile  de  se  procurer  cette 
huile  spec*ale  et  une  recherche  est  en  cours 
pour  essayer  de  la  remplacer  par  une  autre; 
cn  attendant  le  melange  'Dentax  250  •*  5% 
Shell  additive  185’  a  ete  propos^. 


Mcme  dans  les  conditions  d’ instrumenta¬ 
tion  les  meilleures,  les  resultats  peuvent 
etre  entach^s  d’erreur  par  les  phenomenes 
d’ evaporation,  de  coalescence  et  de  deforma¬ 
tion  du  film  d' huile  par  la  vitesse  de  l’air: 


(i)  Evaporation 

La  disparition  des  gouttelettes 
d’eau  peut  etretres  rapide  dans  cer- 
taines  huiles.  L’huile,  pour  etre 
utilisable,  devrait  conserver  aux 
gouttelettes  leurs  dimensions,  au 
moins  pendant  le  temps  qui  s’ecoule 
entre  le  pr^levement  et  la  photo¬ 
graphie.  L’ huile  la  rneilleure  senble 
etre  une  huile  minerale  non* 
paraff inique,  de  meme  densite  que 
l’eau,  d’une  viscosite  cinematique 
de  5000  centistokes  environ  et 
conservant  sa  fluidite  jusqu’a 
-20°C. 
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(ii)  Coalescence 

Droplets  have  been  observed  to 
move  together  ard  Join  In  seme  oils. 
In  most  oils,  however,  if  a  very 
large  number  of  droplets  enter,  they 
join  when  impinging  on  one  another. 
Analysis  of  slide  samples  taken  in  a 
uniform  spray  in  a  wind  tunnel  show 
thar  up  to  20%  coverage  of  slide 
area  gives,  no  change  of  droplet 
size  due  to  coalescence.  With 
larger  coverage  there  is  a  slight 
increase  of  size  above  that  of 
experimental  error. 


(iii)  Airspeed 

Successful  photographs  have  been 
taken  in  flight  at  speeds  up  to 
220  knots.  Pettit24  has  shown  that 
at  165  knots  there  Is  fair  agreement 
between  the  oiled  slide  and  the  NAE 
droplet  camera.  At  higher  speeds, 
the  oil  film  is  influenced  by  the 
airflow;  if  the  film  is  thinned 
down  then  the  droplets  will  break 
up  on  impact.  An  extension  of  the 
camera  and  oiled  slide  technique 
to  higher  speeds  would  provide 
useful  information  on  this  point. 


(c)  The  cloud  sampling  technique  has  been 
developed  to  take  numerous  slides  in  quick 
succession  and  the  latest  technique  Isa  con¬ 
tinuous  sampler  under  development  in  the 
U.S.A. 3:.  In  this  method,  thesampling  oil  is 


(ii)  Coalescence 

Dans  quelques  huiles,  on  a  pu 
observer  des  mouvements  d’ ensemble 
de  gouttelettes  et  une  reunion  de 
ces  gouttelettes.  Cependant  dans  la 
plupart  des  huiles,  les  gouttelettes 
fusionnent  par  chocs  mutuels  quand 
elles  penetrent  dans  1’huile  en  trop 
grande  quantity.  Une  analyse  des 
4chantillons  pr^lev^s  dansun  brouil- 
lard  uniforme,  obtenu  par  pulverisa¬ 
tion  dans  une  soufflerie,  a  montre 
que,  si  les  gouttelettes  ne  recou- 
vrent  que  les  20%  de  la  surface 
totale  de  la  plaque,  il  n’y  a  pas  de 
variation  de  dimensions  due  a  la 
coalescence.  Au-dela  de  cette 
densite  de  gouttes,  1' accroissement 
des  dimensions,  bien  que  l£ger, 
devient  appreciable. 


(iii)  Vitesse  de  I’air 

De  bonnes  photographies  ont  ete 
obtenues  a  des  vitesses  atteignant 
400  km/h.  Pettit24  a  montre  qu'tl  la 
vitesse  de  300  km/h,  les  resultats 
donnes  par  photographie  directe, 
d’une  part,  et  par  prelevement  sur 
plaque  huil6e,  d’ autre  part,  sont  en 
bon  accord.  Pour  de  plus  grandes 
vitesses,  le  film  d’huile  est  forte- 
ment  aminci  et  les  gouttelettes 
pourraient  se  briser  en  rencontrant 
la  paroi.  II  serait  utile  d’e'tendre, 
au  domaine  des  grandes  vitesses,  les 
congiaraisons  des  resultats  par  photo¬ 
graphie  et  par  captation,  pour 
eclaircir  le  comportement  des 
gouttelettes  rencontrant  la  lame  a 
ces  vitesses  elevees. 


(c)  II  a  ete  possible  de  realiser  un  appareil 
de  prelevement  permettant  d'obtenir  une 
succession  rapide  de  nombreuses  plaques. 
Aux  Etats-Unis,  un  appareil  de  prelevement 
continu  est  en  voie  de  realisation37. 
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forced  tar^u^h  «.  *  ,p<  lermlc  tube  having  a  hole 
in  its  side  for** id  facing  into  the  cloud; 
the  oil  and  air  pressures  are  balanced 
so  that  the  oil  does  not  leak  out  but 
continues  on  with  the  cloud  droplets  that 
have  entered  the  hole  into  it  (Pig. 22). 
Later,  the  oil  is  spread  out  flat  over 
glass  and  photographed.  The  main  drawbacks 
to  this  method  appear  to  be  icing  troubles 
and  the  labour  involved  in  the  analysis 
of  the  numerous  samples  that  can  be  taken. 


4.  MEASUREMENT  OF  AIR 
TEMPERATURE 


The  measurement  of  true  air  temperature 
in  icing  conditions  is  a  matter  of  con¬ 
siderable  difficulty,  since,  whatever  type 
of  temperature  sensing  device  is  used,  it 
will  itself  be  subject  to  kinetic  heating, 
to  wetting  and  to  icing.  It  is  therefore 
desirable  to  devise  a  housing  for  the 
thermometer  which  will  be  non-wetting, 
will  not  ice  up  and  will  be  either  insensi¬ 
tive  to  kinetic  heating  or  at  least  con¬ 
sistently  affected  by  it. 


This  can  be  done  by  placing  the  ther¬ 
mometer  in  a  clear-air  zone  (Chapter  1,  Sec¬ 
tion  2. 2. 3.4)  such  as  shown  in  Figure  23 
where  the  airspeed  is  the  same  as  the  flight 
speed,  but  where  there  are  no  droplets25. 


Another  solution  consists  of  mounting 
the  thermometer  in  a  housing  ventilated 
from  the  rear  so  that  the  water  droplets 
are  separated  out  by  momentum  (Fig. 24); 
the  instrument  must  be  calibrated  for 
kinetic  heating  effects  in  dry  air  and  in 
cloud 2  6. 


L’hulle  qui  doit  recueillir  les  gouttelettes 
circule  dans  un  tube  fin  qui  pr^sente  un 
orific  faisant  face  au  vent;  la  pression  de 
1’huile  et  ceile  de  l*air  sont  regimes  de 
telle  sorte  que  l’huile  ne  peut  sortlr  par 
1’ orifice  mais  continue  a  s’ecouler,  apr^s 
s’etre  chargee  des  gouttelettes  qui  ont 
frappe  Porifice  (fig. 22).  Plus  loin, 
l'huile  s’etale  en  couche  mince  entre  deux 
lames  de  verre  etl’on  phofographie  la  couche 
d’ huile. 

Les  principaux  inconv^nients  de  cette 
methode  paraissent  litre  les  difficult^ 
cremes  par  legivrage  et  le  travail  qu’  entralne 
P analyse  des  nombreuses  photographies  qui 
sont  t trees. 


4.  ME SURE  DE  LA  TEMPERATURE 

DE  L’ AIR 

La  mesure  de  la  temperature  vraie  d’ un 
nuage  givrant  est  tres  difficile  car,  quel 
que  soit  le  dispositif  utilise,  il  se 
trouvera  soumis  a  1’ influence  de  l'echauffe- 
raent  aerodynamique  et  d’ un  d£p6t  d’eau  ou  de 
glace.  II  est  done  souhaitable  de  r^aliser 
un  carenege  de  l’£l4ment  sensible  du 
thermometre  qui  P empeche  de  capter  les 
gouttelettes  et,  par  suite,  de  givrer  et  qui 
le  rende  ou  insensible  a  P £chauf feeent 
aerodynamique  ou  affecte  demaniere  constante 
par  cet  ^chauffement. 

Une  solution  consiste  a  placer  1’ element 
sensible  du  thermometre,  comme  le  montre  la 
figure  23,  en  un  point  d’une  zone  d'air 
clair  (chapitre  1,  section  2,2. 3.4);  c’ est- 
a-dire  depourvue  de  gouttelettes,  ou  la 
vitesse  locale  est  la  mem®  que  la  vitesse  au 
lolii21. 

One  autre  solution  consiste  4  placer  le 
thermometre  dans  une  enveloppe  ventilee  de 
l'arri^re  a  1' avant  de  sorte  qu’ en  raison  de 
leur  inertie,  les  gouttelettes  nc  pen&trent 
pas  dans  cette  enveloppe,  (fig. 24); a  cause 
de  1’ ^chauf fement  aerodyi»amique,  P  instrument 
doit  litre  etalonne  a  la  fois  en  air  clair  et 
dans  le  nuage26. 
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Other  attempts  have  been  made  to 
measure  true  air  temperature2 7*  2 6  but, 
until  now,  temperature  measurement  In  cloud 
can  never  be  expected  to  be  very  accurate- 


5.  CALIBRATION  OF  INSTRUMENTS 

In  order  to  calibrate  any  instrument 
accurately,  it  is  necessary  to  produce  a 
range  of  controlled  conditions  including 
the  cases  in  which  the  instrument  will  be 
expected  to  give  a  result.  In  the  field 
ot  aircraft  icing,  this  is  no  easy  task, 
because  of  the  intricacy  of  the  variables 
to  be  measured  and  the  wide  range  of 
atmospheric  conditions  in  which  they  occur. 
Furthermore,  since  the  instruments  them¬ 
selves  provide  the  only  means  of  measuring 
the  variables  concerned,  there  is  no 
standard  against  which  they  can  be  assessed. 
However,  it  is  possible  to  produce  known 
controlled  conditions  in  icing  wind  tunnels 
on  the  ground  (see  Chapter  4). 


The  next  step  is  to  measure,  with  the 
instruments  calibrated  in  these  wind 
tunnels,  the  effect  of  changing  altitude 
and  density  with  temperature;  this  can  be 
done,  by  simulating  icing  conditions  in 
flight,  by  means  of  airborne  water  spray 
(see  Chapter  5). 


In  parallel,  measurements  of  natural 
icing  conditions  with  the  same  instruments 
can  proceed  and,  eventually,  a  unified 
picture  should  emerge.  This  work  is  now 
quite  well  advanced33' 3"’ 35. 


D’autres  dispositifs  ont  e'te  essayes  pour 
mesurer  la  temperature  vrale  de  l'alr27'28 
mals,  Jusqu* lei,  la  mesure  de  la  temperature 
dans  nn  iiuage  n'a  Jamals  pu  ^tre  realisee 
avec  une  grande  precision. 

5.  ETALONNAGE  DES  APPAREILS 

Pour  que  l’etalonnage  d' un  appareil  soit 
iur,  il  convlent  de  le  faire  dans  un  domaine 
ou  les  conditions  peuvent  etre  soigneusement 
contrfilles  et  qui  comprenne  1’ ensemble  dec 
situations  ou  peut  se  trouver  1’  appareil. 


Dans  le  cas  particulier  du  givrage,  le 
probieme  est  difficile,  a  cause  de  la  com¬ 
plexity  des  variables  a  mesurer  et  du  large 
domaine  de  conditions  atmospheriques  dans 
lesquelles  elles  interviennent  :  puisque  ce 
sont  les  apparel Is  eux-memes  qui  mesur^nt  les 
variables,  il  n’existe,  en  vol,  aucune 
refe'rence  permettant  de  controler  ces 
appareils.  Le  seul  moyen  d’etalonnage  est 
de  placer  les  instruments  dans  une  soufflerie 
de  givrage,  ou  les  conditions  sont  connues 
et  contrfllees  (voir  chapitre  4). 


La  deuxieme  ^tape  consiste  a  etudier 
avec  des  instruments  etaionne3en  souffWie, 
1* influence  de  r  altitude  et,  par  suite,  de 
la  masse  specifique  a  une  meme  temperature; 
ceci  peut  ctreeffectue  par  givrage  artificiel 
en  vol,  au  moyen  de  pulv£r isateurs  pneu- 
matiques  (voir  chapitre  5). 


Des  mesures  effectu4es,  en  paralldle, 
avec  les  memes  instruments,  dans  des  condi¬ 
tions  de  givrage  naturel,  pourraient  £ven- 
tuellemer.t  conduire  a  des  r^sultats  cooplets. 
Ces  mesures  de  comparaison  sont  actuellement 
en  bonne  voie33> 3H* 35. 
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6.  POSITIONING  OF  INSTRUMENTS 
ON  THE  AIRCRAFT 

Careful  attention  must  be  paid  to  the 
positioning  of  the  instruments  on  the 
aircraft.  The  approach  of  the  aircraft  to  a 
uniform  cloud  of  droplets  can  influence 
the  distiibution  of  the  droplets  and  the 
liquid  water  content  in  the  air,  such  that, 
near  to  the  skin  of  the  fuselage  and  wings, 
the  concentration  varies  considerably36. 
It  follows  therefore  that  measuring  devices 
should  be  positioned,  as  far  as  possible, 
in  regions  where  the  undisturbed  conditions 
prevail,  for  example,  well  forward  on  the 
fuselage  and  well  clear  of  the  skin. 


6.  EMPLACEMENT  DES  APPAREILS 

SUR  L’ AVION 

L’ emplacement  des  appareils  sur  1* avion 
doit  etre  etudi6  avec  grand  soir..  L*  entree 
de  1’ avion  dans  un  nuage  homog^ne  peut  modi¬ 
fier  la  distribution  des  gouttelettes  dans 
l‘air,  desorte  que  lespectre  desgoutteieti.es 
et  la  teneur  en  eau  liquide  peuvent  etre 
grandement  perturb£s  par  le  voisinage  du 
fuselage  ou  des  ailes36.  II  en  resulte  que 
les  appareils  de  mesure  doivent  £tre  places, 
autant  que  possible,  dans  des  regions  ou  ces 
perturbations  no  se  manifestent  pas,  par 
exemple,  bien  avant  le  fuselage  ou  aussi 
loin  que  possible  de  la  paroi. 
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TABLE  I 

Instruments  for  Measuring  Water  Content 


Class  of 
Instrument 

Type 

General  Principles 

Remarks 

Practical  Instruments 

References  to 

Pub licat ions 

Direct  Measurement 

Heated  intake  and  hygro¬ 
meter  method 

Samples  of  cloud  are  heated  so  that  droplets 
are  evaporated  and  the  dew  point  found  by 
hygrometer.  Theoretically,  if  the  temperature 
and  pressure  are  known,  the  water  content  can 
be  determined. 

High  heat  (500  watts)  required. 

Inaccurate  because  small  temperature  differ- 
encies  make  large  changes  in  liquid  water 
content. 

The  inlet  velocity  of  intake  must  be  same  as 
flight  velocity  for  the  coefficient  of  collec¬ 
tion  to  be  equal  to  unity. 

Not  suitable  for  flight. 

Used  to  calibrate  icing 
wind  tunnels  where  condi¬ 
tions  are  steady. 

Ref.  1 

Transmitted  light 

Distant  source  of  light  (at  wing  tip)  is 
viewed  by  photocell.  Light  is  pulsed  and  fil¬ 
ter  In  photocell  circuit  used  to  separate  it 
out  from  other  light.  Amplitude  of  signal  in 
clou]  is  compared  with  that  in  clear  air  and 
is  related  to  size  and  liquid  water  content. 

Droplet  size  has  to  be  determined  in  order  to 
know  liquid  water  content. 

The  use  of  two  wavelengths  of  light  would  make 
it  possible  to  determine  size  of  drops  and 
liquid  water  content. 

No  practical  instrument. 

Ref.  2 

Ref.  3 

Scattered  light 

Similar  to  transmitted  light.  Angular  dis¬ 
tribution  of  intensity  and  degree  of  polarisa¬ 
tion  of  the  light  scattered  by  a  cloud  is 
related  to  drops ize  and  index  of  refraction 
(which  must  be  known). 

A  complex  method 

Results  difficult  to  interpret  in  ice  crystal 
clouds  as  theory  assumes  spherical  droplets. 

No  practical  instrument. 

Ref.  2 

Ref.  3 

The  purity  and  brightness  of  colour  spectra 
produced  by  scattered  light  increases  with 
uniformity  of  drop  size. 

Dielectric  constant 

When  droplets  pass  between  plates  of  a  conden¬ 
ser,  the  effective  dielectric  constant  and, 
hence,  capacity  of  condenser,  changes. 

None  developed 

Rate-of-Catch 

NACA  (Neel)  Heated  loop  * 

The  temperature  and,  consequently,  resistance 
of  a  heated  wire,  fall  on  entering  cloud  con¬ 
ditions.  The  fall  of  temperature  is  propor¬ 
tional  to  liquid  water  content  evaporated,  if 
the  coefficient  of  collection  is  constant. 

Dimensions  of  wire  are  kept  small  to  give  high 
efficiency  of  catch. 

Calculations  knowing  airspeed,  altitude  and 
air  temperature  required  to  determine  liquid 
water  content  from  temperature  change. 

Used  to  measure  high 
liquid  water  contents 

Ref.  4 

Ref.  5 

Heated  wires 

Two  heated  wires  are  used,  one  exposed  ahead  of 
an  aerofoil  section  and  the  other  in  a  shel¬ 
tered  position  at  the  rear.  Cloud  cools  the 
expose  wire  whose  temperatu-v  falls,  compered 
to  rear,  proportional  to  liquid  water  content. 

Similar  to  Neel  loop  except  no  correction 
required  for  airspeed,  altitude  or  temperature, 
if  wires  can  be  placed  where  airstream  velocity 
is  the  same. 

.  . . 

Used  by  British  Met. Office 
flight  as  research  instru¬ 
ment  for  measuring  high 
liquid  water  contents 

Ref.  6 

Ref.  7 

Ref.  22 

•See  Section  2.2 
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Class  of 
Ins trument 


Type 


General  Principles 


Rate-of-Catch 
(Contd.  ) 


Heated  cylinders 


Rate-of-Icing 


Rotating  Cylinders 


Pressure  Probe  or  Ori¬ 
fice  Type  Instrument 


RAE  Rotating  Disc3 


• |  Similar  principle  to  heated  wires.  Two  elec- 
|  trically  heated  cylinders  have  separate  ther¬ 
mometer  windings.  One  cylinder  is  exposed  and 
the  other  is  situated  in  dry  air  of  specially 
designed  housing.  Thermometer  elements  arrayed 
in  Wheatstone  bridge  and  out  of  balance  is 
measure  of  liquid  water  content. 


The  collection  efficiency  of  cylinders  moving 
in  icing  clouds  has  been  calculated.  By 
exposing  several  size  cylinders  simultaneously 
and  rotating  them  so  that  each  builds  up  a 
uniform  coating  of  ice,  it  is  possible  to 
evaluate  the  water  content  and  droplet  size 
from  the  weights  of  ice  collected. 


The  probe  consists  of  a  hollow  cylinder  con¬ 
taining  a  heater.  Normally  the  four  holes  in 
front  and  one  in  rear  maintain  a  positive 
pressure  in  the  probe.  Ice  blocks  the  forward 
holes  and  the  change  of  pressure  operates  the 
probe  heater  switch,  de-icing  the  probe  and 
returning  it  to  normal. 


Ice  is  allowed  to  form  on  the  leading  edge  of  a 
thin  rotating  disc.  The  thickness  of  the  ice 
is  removed  at  the  rear.  A  continuous  record  of 
ice  thickness  and,  hence,  liquid  water  content 
can  be  made. 


Remurks 


Practical  Instruments 


Re ferenc ■  s  to 
Pub l leaf  ions 


In  dry  air  conditions,  slight  zero  wander  of  Used  as  a  detector;  it  Ref.  8 

thermometer  bridge  due  to  slight  variations  in  responds  rapidly  to  cloud, 

airspeed,  temperature,  density,  and  bulb  con¬ 
struction.  Saturates  at  0.6  gm/m3 

Slightly  affected  by  yaw. 


The  instrument  suffers  from  several  disadvan-  Used  extensively  up  to  Ref.  9 
tages:  about  1950  as  a  standard  Ref. 10 

instrument  for  measuring  Ref.  11 
(a)  Awkward  to  operate  and  considerable  skill  drop  size  and  concentra-  I  Ref. 12 
required  to  determine  amount  of  ice  collected;  tion  of  icing  clouds.  Ref.  13 


Ref.  14 

(b)  The  results  are  obtained  intermittently  and 
are  averaged  over  a  considerable  time  period; 

(c)  Laborious  calculations: 

(d)  Blow-off  occurs  at  high  temperatures  or 
large  liquid  water  contents; 


(e)  Limited  by  latent  heat  effects. 


It  is  possible  to  convert  the  instrument  into 

Detectors  operating  on 

HBS19 

a  rate-ol- icing  meter  and  to  obtain  mean  values 

this  principle  are  used 

w  H 

of  liquid  water  content. 

in  many  countries. 

Ref.  17 

Ref.  18 

Ref.  19 

Has  to  be  calibrated  in  a  wind  tunnel  to  deter-  Extensively  used  for  icing  Ref. 20 
mine  relationship  between  ice  thickness  and  research.  Ref. 21 
liquid  water  content  at  various  temperatures. 


Performance  can  be  Improved  by  cooling  the 

disc. 


123 


TABLEAU  1 


Appurci  is  pour  la  mesure  de  la  teneur  an  eau  liquide 


Cate  gone 

Type 

Principe  de  fonctionnement 

Remarques 

Utilisation 

References 

Mesore  directe 

J 

Methode  de  la  prise  d'  air 
chauff6eet.de  1’  hygrom&tre 

L'6chantillon  de  nuage  est  chaufC  Jusqu’A 
provoquer  1* Evaporation  totale  des  goutte- 
lettes,  puis  la  temperature  de  ros6e  de  l’air 
clair  est  mesuCe  avec  un  hygromAtre.  Cette 
temperature  de  rosee  donne,  connaissant  la 
pression,  la  masse  totale  d’eau.  La  tempera¬ 
ture  et  la  pression  du  nuage  au  moment  du  pC- 
levement  donnent  la  masse  de  vapeur  d’ eau,  d’  ou 
Csulte,  par  difference,  la  masse  d’eau 
liquide. 

Puissance  tres  forte  (500W)  pour  evaporer  les 
gouttelettes  dans  la  prise  d'air. 

Manque  de  precision,  car  une  falble  erreur  sur 
la  temperature  de  rosee  entraine  une  erreur 
lmportante  sur  la  teneur  en  eau  liquide. 

la  prise  d’air  doit  etre  isocln6tique  (vitesse 
a  la  prise  6gale  a  la  ritesse  au  loin)  pour 
que  le  coefficient  de  captation  scit  egal  a 

1*  unit4. 

Non  utilisable  dans  des 
essals  en  vol. 

Em>loi  pour  l'ltalonnage 
dans  les  souffleries  de 
givrage,  oh  les  conditions 
peuvent  6tre  malntenues 
constantes. 

Ref.  1 

Methode  de  la  lumiere 
transmise 

Une  source  assez  eloign6e  (a  1‘extCmite'  de 
l'aile)  envoie  un  falsceau  lumlneux  moduli  sur 
une  cellule  photollectrique.  Un  filtre,  dans 
le  circuit  de  la  cellule,  pernet  de  ne  retenir 
que  le  courant  provoque  par  cette  lumiere 
modulee.  Dans  le  nuage,  1’ amplitude  de  1’ indi¬ 
cation  donn£e  par  la  cellule,  <nf4rieure  A 
celle  obtenue  dans  1* air  clair,  depend  A  la 
fois  de  la  teneur  en  eau  liquide  et  du  diaodtre 
des  gouttelettes. 

On  doit  connaltre  le  diametre  des  gouttelettes 
pour  connaftre  la  teneur  en  eau  liquide. 

L*  emploi  de  deux  liani&res  monochroaatiques  de 
longueurs  d’onde  differentes  permettrait 
d' avoir  simultaCment  le  diamAtre  des  goutte- 
lettes  et  la  teneur  en  eau  liquide. 

Aucun  apparell  pratique 

R6f.  2 

R4f.  3 

Methode  de  la  lumifere 
diffractee 

Le  dispositlf  est  analogue  A  celul  de  la 
methode  de  la  lumiAre  transmise,  nais  c’ est  la 
distribution  angulaire  de  1* intensity  de  la 
luniere  diffractee  ainsi  que  son  degC  de 
polarisation  qul  depend,  pour  un  indice  de 
refraction  dotm4,  du  diametre  des  gouttelettes. 

La  puret4  et  l’6clat  des  couleurs  produites  par 
diffraction  augmentent  en  meme  temps  que  1’ uni¬ 
form  ite  des  gouttelettes  du  nuage. 

La  methode  comporte  une  certalne  complex ite. 

Les  Csultats  oeviennent  dlfflclles  A  inter¬ 
preter  si  le  nuage  contlent  des  crlstaux  de 
glace,  car  la  thec-riv  suppose  qu’il  s’agit  de 
gouttelettes  sph6riques. 

Aucun  appereil  pratique 

Ref.  2 

R6f.  3 

Methode  de  mesure  de  la 
Constance  dielectrique 

Quand  un  nuage  passe  entre  les  deux  plateaux 
d’ un  condensate’^',  la  capacity  du  condensateur 
n* est  plus  celle  que  1* on  mesure  en  air  clair, 
la  presence  des  gouttelettes  uodlfiant  la  con- 
atante  di4lectrique  do  l’air. 

N*  a  pas  reju  de  ^alisa- 
tion 

Mesure  du  taux  de 
captation 

Methode  de  la  boucle  • 

chauffeJ  du  N.A.C.A.  (Neel) 

La  temperature  et,  par  consequent,  la  resis¬ 
tance  d’ un  fil  chauff4,  tombent  quand  le  fil 
p4netre  dans  un  nuage.  La  chute  de  temperature 

Le  fil  dolt  etre  fin  pour  que  le  coefficient 
de  captation  soit  tres  voisin  de  l’unit6. 

Utilis6e  dans  la  mesure 
des  teneurs  en  eau  liquide 
6lovees 

Ref.  4 

R6f.  5 

Cate  gone 


Mesure  du  taux  de 
captation  (suite) 


Methode  de  la  boucle  • 
chauffe'e  du  N. A.C. A.  (Neel) 


Apparel 1  a  fils  chauffes 


Apparel 1  a  cyllndres 
chauffes 


Indicateur  de  Vi¬ 
tesse  de  glvrage 


Appareil  a  cyllndres 
toumants 


Principe  de  f one tionne Rent 


est,  pour  une  energie  dis3ipee  par  le  fil  con- 
stante,  proportionnelle  a  l’eau  evapore'e  et, 
par  eonse'quent  a  la  teneur  en  eau  liquide  du 
nuage  si  le  coefficient  de  captation  est  con¬ 
stant. 


Deux  fils  chauffes  sont  diwpose's  1' an  en  avant 
d’un  profll,  P autre  a  l’arriere,  dans  une 
position  ou  ne  passe  pas  de  gouttelettes. 

Quand  1* appareil  penetre  dans  le  nuage,  1* ecart 
do  temperature  avec  1' atmosphere  reste  le  meme 
pour  le  fil  abrite,  tandis  qu’il  diminue  pour 
le  fil  expose',  dont  le  refroidissemeut  est 
proportionnel  a  la  teneur  en  eau  liquide. 


*  Le  princlpe  est  analogue  a  celui  de  1* appareil 
a  fils  chauffes.  Deux  cyllndres  sont  chauffes 
k  l’aidc  de  resistances  electriqucs  et  pocse- 
dent,  en  outre,  des  resistances  servant  a  la 
mesure  des  temperatures.  L’ un  des  cyllndres 
est  expose  au  brouillard  et  1* autre  est  main- 
tenu  dans  un  courant  d’air  clair  grace  a  un 
carriage  sp^cialement  etudie'.  Les  deux  resis¬ 
tances  themometriques  sont  disposees  dans  un 
pont  de  Wheatstone  dont  la  deviation  mesure  la 
teneur  en  eau  liquide. 


On  salt  calculer  le  coefficient  global  de  cap¬ 
tation  d'un  cylindre  se  deplaqant  dans  un  nuage 
glvrant  dont  le  spectre  des  dlaaetres  est 
connu.  En  exposai.t  daiis  un  meme  courant  de 
nuage  glvrant,  plusieurs  cyllndres  de  diaaetres 
differents  et  en  les  faisant  toumer  de  aaniere 
que  leur  revetement  de  givre  solt  le  plus  pos¬ 
sible  unlforme,  11  est  possible  d’evaluer  la 
teneur  en  eau  liquide  et  le  spectre  des  dla- 
netres,  d’apres  le  poids  de  givre  qui  se  de'pose 
sur  chaque  cylindre. 


Remarques 


Uti  hsat  ton 


Re  ferences 


Les  calculs  perme*ttant  de  deduire  la  teneur  en 
eau  liquide  de  la  variation  de  temperature 
font  intervenir  1' altitude,  la  vitesse  relative 
de  Pair  et  sa  tempe'rature. 


Memes  remarques  que  pour  la  boucle  chauffee. 

Cependant,  dans  le  cas  oil  les  deux  fils  sont 
disposes  de  telle  sorte  que  la  vitesse  rela¬ 
tive  locale  du  courant  d’air  soit  la  meme, 
pour  les  deux  fils,  les  indications  sont  inde'- 
pend antes  de  P altitude,  de  la  vitesse  relative 
de  P  air  et  de  sa  temperature. 


Utilise  par  P office 
mete'orologique  britanni- 
que,  aussi  bien  en  vol 
qu’au  sol,  pour  la  mesure 
des  teneurs  en  eau  liquide 
e'leve'es. 


En  air  clair,  l^p.ere  variation  du  z4ro  du  pont  Employe'  comme  de'tecteur, 

de  Wheatstone  provoquee  par  de  faibles  varia-  sa  re'ponse  est  raplde. 

cions  de  la  vitesse  relative  de  Pair,  de  sa 

temperature,  de  sa  masse  specifique  et  aussi  Ne  permet  pas  de  mesures 

par  les  e'changes  thermiques  variables  entre  de  teneur  en  eau  liquide 

les  resistances  thermome'triques  et  le  corps  de  supe'rieure  a  0,6  g/ra3. 

P  appareil. 

Legere  influence  de  P incidence  sur  les  resul¬ 
ts  ts. 


L’ appareil  presente  plusieurs  inconvenients: 

(a)  Manipulations  difficiles;  une  grande  habi- 

_  t  g 

lete  est  necessaire  pour  avoir  le  poids  de 
givre  capte  avec  precision; 

t 

(b)  Les  resultats  donnent  une  valeur  moyenne 
portant  sur  un  interval le  de  temps  relative- 
ment  long; 

(c)  Calculs  penibles; 


Tres  utilise,  meme  comme 
appareil  d’ etalonnage, 
Jusqu’en  1950  enviro.1,  pour 
la  mesure  simultanee  de  la 
teneur  en  ea  liquide  et 
du  diametre  des  goutte- 
lettes  d’ un  nuage  givisnt. 


(d)  un  arrachement  de  l’eau  ou  du  givre  peut 
se  produire  pour  des  teneurs  en  eau  liquide 
elev^es  ou  pour  des  tempe'ratures  voisines  de 
zero  degre; 

(e)  La  limite  thermodynamique  ne  permet  pas  la 
mesure  de  fortes  teneurs  en  eau  liquide. 


Ref.  6 
Ref.  7 
Ref.  22 


Ref.  8 


Ref.  9 
Ref.  10 
Ref.  11 
Ref.  12 
Ref.  13 
Ref.  14 


Catigroie 


Principe  de  fonctionncment 


Type 


Indicateur  de  Vi¬ 
tesse  de  givrage 
(suite) 


Sonde  &  orifices 


Apparel 1  a  disques 
tournants  du  R.A.E. 


j  La  sonde  est  constitute  par  un  cylindre  creux 
contenant  une  resistance  de  chauffage  En  air 
clair,  quatre  trous  sur  la  gtnt’-atrice  d*  impact 
et  une  ouverture  situte  k  l’arritre  maintien- 
nent  une  surpression  a  l'inttrieur  du  cylindre. 
Dans  le  nuage  givrant,  la  glace  bloque  les 
trous  k  l'amont;  la  depression  i  1* inttrieur  du 
cylindre  qu'entrafne  ce  bloquage  declanche  le 
passage  du  courant  dans  la  resistance  de  chauf- 
fage,  provoque  le  atglvrage  et  ramene  une  sur¬ 
pression  dans  le  cyllrxlre. 


Le  givre  se  dtpose  sur  la  tranche  amont  d'  un 
mince  disque  tournant  dont  le  plan  est  paral- 
ltle  k  la  vitesse.  L’epaisseur  de  glace,  apres 
avoir  ete  enregistree  par  1' interaediaire  d* un 
palpeur,  est  enlevee  a  l’arriere  du  disque.  La 
mesure  de  cette  epaisseur  conduit  a  la  deter¬ 
mination  de  la  teneur  en  eau  liquide. 


Pea argues 

peat  transformer  le  dttecteur  de  givrage  en 
un  lndlcateur  de  vitesse  de  givrage  don nan t  des 
valeurs  moyennes  de  teneur  en  eau  liquide. 


Doit  §tre  etalonnt  dans  une  soufflerie  de  giv¬ 
rage  (relation  entre  l'tpaisseur  et  la  teneur 
en  eau  liquide  a  di verses  temperatures). 


Utilisation 


Des  dttecteurs  fondts  sur 
ce  prlncipe  sont  utilises 
dans  plusieurs  pays 


Tres  utilise  pour  des 
recherches  sur  le  givrage 


References 


Ref.  15 
Ref.  16 
Ref.  17 
Ref.  18 
Ref.  19 


Ref.20 
Ref.  21 


Le  domaine  des  mesures  peut  etre  etendu  en 
refroidissant  le  disque. 


Wire  Temperature,  in  0 
(Temperature  du  fil,  en 


.  1 


Resistance  as  a  function  of  temperature  for  wire  used  in  heated-wire 

instrument 

Resistance,  en  fonctlon  de  la  temperature,  du  fil  de  l’appareil  a 
boucle  chauff^e  du  N.A.C.A. 


o  o 
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fig.  2  •ire-loop  and  supporting-strut  assembly 

Ensemble  de  la  brucle  chauffee  du 
et  de  son  support 


v 

A 


Thin-Ialled  Stainless-Steel  Tubing 
(Tube  mince  en  a-ler  inoxydable) 
Insulation 
(Isolation) 


Inner  Bln  of  /  Outer  Case  of 
Plug.  /  Th rested  Connector 

(Piche  int£-  /  (Boitier  exterieur  du 
rieure  de  la  /  connecteur  filet4) 
prise)  'Outer  Shell  of  Plug 

(Enveloppe  exterleure  de 
la  prise) 


opper  Rod 
(Tige  en  cuivre) 
Copper  Tubing 
(Tube  en  culyre) 


•ire  loop 
(Boucle) 


Fig. 3  Construction  details  of  wire-loop  and  supporting-strut  assembly 

Details  de  construction  de  1’ ensemble  de  la  boucle  chauffee  du 
N.  A.  C.  A  et  de  son  support 


Ref.  4 


Crystal  Diode  Rectifier 
(Redresseur  diode  a  cristal) 


6000.0. 

Indicating  Meter 
(Gal van os cope) 


Fig. 4  Basic  electrical  circuit  employed  in  the  measurement  of  liquid-water  content 

with  heated-wire  instrument 

Scheme  du  circuit  electrique  de  1’ apparel)  a  boucle  chauffee  du  N.A.C.A. 


Horizontal  Distance,  in  miles 


(Distance  horizontale,  en  km) 


5(b)  Temperature 
Altitude 


-11°C 

10,900  ft  (3. 300n) 


Date  :  Dec.  7,  1952 
Time  :  4:36  PW,  PST  (Heure: 


16h36,  PST) 


Liquid-Water  Content,  In  t/» 
(Teneur  ec  eau  liquid*,  en  1/1 


' 


Horizontal  Distance,  In  riles 


(Distance  horizontal*,  m  It*) 


5(e)  Temperature  :  -6,5°C 

Altitude  :  8.200  ft  (2. *00*) 

Date  :  Dec.  7,  1952 

Tl«*  :  5:12  W.PCT  (Heure  17hl2,  PST) 


Horizontal  Distance,  In  riles 

I _ I - - 1 - L 

O  1  *  3 

(Distance  horizontal*,  en  k«) 


5(d)  Twperature  :  -5,5°C 

Altitude  :  9.200  ft  (2.800b) 

Date  :  Dec.  T.  1952 

Tire  :  5: 30  «.  PST  (Heure  17h30,  PST) 


Fig. 5  Measurements  of  liquid-water  content  variation  through  cumulus  clouds  as  obtained  with 
NACA  heated-wire  icing-severity  instrument  during  United  Air  Lines  Convair  340  tests 

Mesure,  avec  la  boucle  du  N.A.C.A.,  de  la  variation  de  la  teneur  en  eau  liquide  dans 
des  cumulus,-  au  cours  de  vols  sur  Convair  340,  U.AL. 
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Main  Plow 

< - — . 

(Ecoulement  au  loin 


Fig. 6  Heated  cylinders  for  measurement  of  liquid-water  content 

Scheme  de  l’appareil  a  cylindres  chauffes  Dour  la  mesure 
de  la  teneur  en  eau  liquide 
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Pig. 8  Heated  cylinders  electrical  circuit 

Circuit  electrlque  de  1’appareil  a 
cylindres  chauffes 


Meter  Signal 

(Indication  de  l'appareil) 


Liquid-Water  Content,  in  g/m3 
(Teneur  en  eau  liquide,  en  g/m3) 


(Teneur  en  eau  iiquide,  en  g/m3) 


Pig. 9  Calibration  of  heated  cylinders  at  +  1°C  and  -22°C;  signal  versus  liquid-water 

content 

Courbes  d’^talonnage  de  l'appareil  a  cylindres  chauffes  donnant  les  Indications 
de  l'appareil  en  fonction  de  la  teneur  en  eau  liquide  (a)  a  1°C,  (b)  a  -22°C 


i 


22  °C 
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(Indication  de  1*  apparel  l) 


♦ 
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I  200  ft/a  (dla/  •)  A 
At r» p«od  250  ft/s  (76B/S)  I 
(Vitas**)  300  ft/s  (91*  s)  C 
1 - ( - ?  350  ft/s(107*a)  0 


as 
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7  > * 

°*’#  f  A 

J  f 
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It 
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Tunnel  Tesperature,  In  C 
(Temperature  de  la  velne,  en  °C) 


Fig.  10  Variation  of  zero  of  heated  cylirders  with  ambient  temperature  and  velocity 

Variation  du  zero  de  l'appareil  a  cylindres  chauffes  avec  la  temperature 

ambiante  et  la  vitesse 
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Fig. 11  Orifico-type  ice-mcter 

Sonde  a  orifices  servant  d’ indicateur  de  vitesse  de  givrage 


(a)  Ice  formed  at  hlth  tempera-  (b)  Ice  formed  at  low  tempera¬ 
tures  and  high  speeds  turea  and  low  rate*  of  catch 

(Glace  fonsee  aux  tempera-  (Glace  forme*  a  4e  basses 
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(c)  Shape  of  Ice  blocking  orifice  (d)  Shape  of  lee  blocking  orl- 
at  higher  temperatures  and  flee  at  lower  twperatures 
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Fig. 12  Ice  formations  on  orifice-type  icing  probe 
Formations  de  glace  sur  la  sonde  a  orifices 
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Section  A-A 


Unbaffled  Probe 
(Sonde  sans  deflecteur) 


Probe  with  Spiral  Baffle 
(Sonde  a rec  deflecteur  spiral) 


Fig. 13  Orifice-type  icing  probe  configurations 
Formes  de  la  sonde  i  orifices 


uo 


SPRING  LOADED 
FEELER, MEASURING 


Ei-ANGf  *CR  MOUNTING 


CF  AIR  ILOVV  («) 
STREAMi  FAIRING  f*’  £ 


KOTAT-NG  DISC 


SCIUPfA  T_ 
REMOVE  CE(,) 


III  IHUIKIi  IV, 


VARl.iAl  ( 


T~a 


FEEi-ER  MOVEMENT 
ELECTRICAL  PICK  UP 

id 


(1)  Palpeur.  appuye  pal'  un  reason,  et  servant  k 
mesurer  1*  epatsseur  de  glace 

(2)  Flasque  de  montage  sur  la  parol  de  1' avion 

(3)  Raclolr  Rervant  a  ail  ever  le  glvre 

(4)  Bcoulaeait  de  1‘air  an  loin 


(5)  Carwiage 

(6)  Disque  toumant 

(7)  Moteur  a  vltesse  variable  prove, quant  la 


(8) 


rotation  du  dlsque 
Transducteur  electrlque  du  mouvaaent  du  palpeur 


Fig.  14  R.A.E.  rotating  disc  .ce-meter 

Photographle  de  1’ indicateur  de  Vitesse  de 
glvrage  a  disque  tournant  du  R.  A.F. 
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Fig. 19 


Fig.  18  Calibration  of  the  R.  A.  E,  cooler!  rotating  disc  ice-meter 

Etalonnage  de  1* indicateur  de  vitesse  de  givrage  R.A.E.  a 

disque  toumant  refroidi 


Temperature  and  liquid-water  content  relationships,  together  with  limits  of 

rotating  discs 

Relation  entro  la  temperature  et  la  teneur  en  eau  liquiie  aver  limites  d’omploi 
des  indicateurs  de  vitesse  de  givrage  a  disque  touruant 
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APPENDIX 

STATISTICAL  INSTRUMENTS  WOW  APPARETLS  ACTUELLEMENT  UTILISES  POUR 

EMPLOYED  *  DES  MESURES  STATISTIQUES 

D.  Fraser  and  K.G,  Pettit* 


i.  nae  Statistical  icing 

RECORDER  3  8  39 

1.1  Component  IVirts  of 
Icing  Recorder 

The  icing  recorder  consists  of  the 
following  components: 

(a)  Pressure  probe  icing  detector 
and  pressure  switch 

The  detector  gives  a  signal  as 
soon  as  icing  is  encountered,  and 
then  produces  icing  signals  at  a 
rate  which  is  a  function  of  the 
rate-or-catch  and  of  air  temperature. 


(b)  Air  thermometer 

This  is  a  standard  resistance 
thermometer  bulb  mounted  in  an  ice- 
tolerant  housing,  which  is  a  simple 
modification  of  a  standard  housing. 
However,  for  high-speed  aircraft 
a  special  anti-iced  housing  must 
be  used. 


(C)  Junction  box 

This  contains  the  automatic 
controls  for  operatin'"  the  recorder, 
and  the  electronic  part  of  the 
visual  rate-of-icing  meter. 


1.  APPAREIL  ENREGTSTREUR  DE 
GIVRAGE  DU  N. A.E. 38»  3? 

1.1  Element*  de  1’Appereil 
Enregistreur  de  Givrage 

L’appareil  est  constitute  par  les  elements 
suivants: 


(a)  Sonde  a  orifices 

La  sonde  donne  un  signal  sitot  que 
le  givrage  commence  et  fonctionne 
ainsl  d'abord  comme  detecteur; 
ensuite,  elle  fournit  une  succession 
de  signaux  a  un  rythme  qui  est  fonc- 
tion  du  taux  de  captation  et  de  la 
temperature  de  l'air,  et  se  comporte 
comme  un  lndlcateur  de  vitesse  de 
girrage. 


(b)  Thermometre 

C*  est  un  thermo  met  re  a  resistance 
placl  dans  un  enveloppe  empechant  le 
givrage  de  1' element  sensible;  cette 
enveloppe  n’ est  qu* une  simple  modi¬ 
fication  de  1’ enveloppe  habituelle. 

(c)  Boite  de  branchement 

Elle  contient  la  commande  auto- 
matique  qui  actionne  l’appareil 
enregistreur  et  la  partie4lectronique 
de  1* indicateur  de  vitesse  de  givrage 
visuel. 


ml7W  Temperature  laboratory,  fc'.B.C.,  Canada 


152 


(d)  Pilot  ’ s  control 

This  has  a  circuit-breaker  switch, 
a  coding  button  to  code  the  film, 
a  test  button,  an  amber  light  which 
appears  intermittently  each  time 
an  Icing  signal  is  given,  and  a 
green  light  which  appears  while 
the  recorder  is  operating.  A 
visual  rate-of »ie ing  meter  is 
mounted  in  she  control  box. 


(e)  Heated  loop 

An  NACA  type  heated  loop  can  be 
added  to  record  high  rates-of-catch 
or  transient  liquid  water-contents. 


(f)  SFBf  recorder 

The  SFIM  film  recorder  *akes 
continuous  traces  of  airspeed, 
altitude,  temperature,  and  current 
through  the  heated  loop  when  this 
is  fitted.  Binary  signals  are  used 
for  coding,  and  for  signals  from 
the  icing  detector.  Time  is  obtained 
from  an  8-day  clock  and  is  indicated 
on  the  film. 


There  is  a  5-hour  supply  of  film, 
running  at  about  1  inch  per  minute. 
The  film  must  be  changed  in  a 
dark-room,  but  this  is  no  handicap, 
as  the  recommended  procedure  is  to 
replace  the  recorder  by  a  freshly 
loaded  one  -  a  simple  operation. 
Later  models  have  a  removable  film 
magazine. 


(d)  Boite  de  commands 

Elle  est  constitute  par:  un  inter- 
rupteur,  un  bouton  servant  a  marquer 
des  re'fe'rences  sur  le  film,  un  bou¬ 
ton  pour  essai  de  fonctionnemert,  un 
voyant  lumineux  Jaune  qui  s’eclaire, 
par  intermittences,  4  chaque  signal 
de  glvrage,  un  voyant  lumineux  vert 
qui  reste  eclairt  tant  que  l'enre- 
gistreur  est  en  marche.  L’  indicateur 
de  vitesse  6  givrage  visuel  est 
egelement  mo;  tt  dans  la  bofte  de 
comnande. 


(e)  Boucle  chauffee  du  N.A.C.A. 

II  conviendra  de  l'ajouter  a 
1’ ensemble,  si  1* on  veut  enregistrer 
des  teneurs  en  eau  liquide  tlevtes 
ou  des  variations  rapides  de  ces 
teneurs. 


(f)  Apparei l  enregistreur  SFD1 

II  enregistre,  d’ une  manlere  con¬ 
tinue,  la  vitesse  de  1'  air, 1*  altitude, 
la  temperature  de  l’air  et,  si  la 
boucle  chauffee  est  installte,  le 
courant  dans  cette  boucle.  Sont 
tgalement  inscrits  sur  le  film,  lei 
signaux  binaires  dereference  et  ceux 
provenant  de  la  sonde.  Le  temps, 
fournl  par  un  chronom&tre  &  hult 
Jours  de  marche,  est  inscrit  sur  le 
film. 


Le  film,  qui  se  d^roule  i  la 
vitesse  rle  2,5  cm/mn,  a  une  durte 
de  fonctionnement  de  5  heures.  II 
doit  fctre  chrngt  dans  une  chambre 
noire,  ce  qui  n’est  pas  gSnant 
pulsqu’ il  est  prevu,  dans  les 
instructions,  de  remplacer  T  enre¬ 
gistreur  par  un  autre  nouvel lenient 
chargt,  quand  le  film  est  termine. 
Cependant,  les  derniers  modeles 
d’appareil  ont  un  magasin  de  film 
interchangeable. 
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1.2  Operation  of  the  NAE 
Recorder 

The  NAE  recorder  works  as  follows. 


(a)  The  switch  on  the  control  is  put 
on  at  the  same  time  as  the  other 
cockpit  switches,  before  starting 
up  the  engines.  This  starts  the 
recorder  which  then  runs  for  one 
and  a  half  minutes.  During  this 
time  the  date,  flight  number,  etc. 
are  coded  on  the  film  by  pressing 
the  coding  button.  If  no  further 
record  appears  on  the  film  until 
the  next  flight  number,  this  indi¬ 
cates  that  a  flight  has  been  made 
in  which  no  icing  was  encountered. 
One  film  will  record  some  200  con¬ 
secutive  non-icing  flights. 


(b)  As  soon  as  a  signal  is  received 
from  the  icing  detector,  the  amber 
light  flashes,  and  the  recorder 
starts  up,  while  the  green  light 
is  showing,  continuing  to  run 
until  one  and  a  half  minutes  have 
elapsed  from  the  last  icing  signal. 


This  means  that  if  the  icing 
condition  is  continuous,  and  the 
rate-of- ic tng  is  greater  than 
Vi  in.  /hr  or  1  gm/sq  cm/hr  (corres¬ 
ponding  to  0.03  gm/cu  m  of  liquid- 
water  content  at  a  true  airspeed 
of  200  knots),  the  recorder  operates 
continuously,  so  that  the  liquid- 
water  content  can  to  derived  from 
the  icing  signals  on  tho  film. 


1.2  Manoeuvre  et  Fonctioonement 
de  1  Appt-reil  du  N.A.E. 

La  manoeuvre  et  le  fonctlonuement  de 
l’appareil  du  N.A.E.  sont  les  sulvants: 


(a)  L' interrupteur  de  la  bofte  de 
commande  est  term£,  en  m£me  temps 
que  d’autres  interrupteurs  du  poste 
de  pi’otage,  avant  la  mise  en  marche 
des  moteurs.  Ceci  fait  demarrer 
1’ enregistreur  qui tourne  pendant  1,5 
minutes;  pendant  ce  temps,  la  date, 
le  num^ro  du  "ol,  etc.  sont  inscrits 
sur  le  film,  par  pression  sur  le 
bouton  des  references.  Si  aucun 
enreg 1st remen t  ne  figure  sur  le  film 
a  la  suite  du  precedent  numero  de 
vol,  c’ est  que,  dansle  vol  precedent, 
il  n’ y  a  pas  du  glvrage;  uu  meme 
film  peut  enregistrer,  environ,  200 
vols  consecutifs  effectues  sans 
glvrage. 


(b)  Aussitot  qu’ un  signal  est  envoye 
par  le  detecteur  de  glvrage,  le 
voyant  Jaune  s’allume  et  l’appareil 
enregistreur  dlmarre  en  meme  temps 
que  s’eclaire  le  voyant  vert; 
1’ enregistreur  fonctionne  Jusqu’i  ce 
que  1,5  minutes  se  soient  ecouiees 
depuls  le  signal  de  glvrage. 


Alnsi,  quand  le  glvrage  ne  s’inter- 
rompt  pas  durant  un  temps  super lour 
a  1,5  minutes  et  quand  la  vitesse  de 
d£p&t  de  givre  est  sup£rieure  4  1,25 
c»/h  (ce  qui  correspond  alg/ca2.h 
soit,  pour  une  vitesse  de  360 
km/h,  a  ur.e  teneur  en  eau  liquide 
supSrieure  i  0,03  g/m3),  Tenregis- 
teur  fonctionne  de  maniere  continue 
et  la  teneur  en  eau  liquide  peut  se 
deduire  de  la  frequence  des  signaux 
sur  le  film. 
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If  the  Icing  is  Intermittent  or  the 
rate- if- icing  is  lower  than  the  fig¬ 
ure  given  above,  the  recorder  will 
operate  intermittently  and  the 
absolute  liquid-water  content  cannot 
be  derived.  Even  when  a  hot-wire 
loop  is  used,  it  is  unlikely  that  the 
record  from  this  will  have  sufficient 
magnitude  to  give  a  reliable  reading 
of  liquid-water  content  at  such  low 
values. 

While  the  recorder  is  operating 
continuously,  a  quantitative  rate- 
of-icing  is  presented  visually. 
When  the  recorder  is  operating 
intermittently,  the  existence  of  an 
icing  condition  is  indicated  only 
by  the  occasional  flashing  of  the 
amber  light  on  the  control  box. 


While  the  green  light  is  on, 
indicating  that  the  recorder  is 
running,  the  aircrew  may  code  the 
film  by  means  of  the  coding  button. 


(c)  To  meet  the  requirements  of  certain 
airlines,  the  latest  NAE  recorder 
is  completely  automatic,  being 
energised  by  the  undercarriage 
switch  and  having  no  aircrew  con¬ 
trols  or  signals.  This  recorder 
has  only  four  basic  components, 
vis: 


(i)  SflM  recorder 


(li)  Icing  detector 


(iii)  Temperature  probe 


(iv)  Junction  box. 


Si  le  givrage  est  intermittent  ou 
si  la  vitesse  de  givrage  est  infe'- 
rieure  a  celle  Indiqule  ci-dessus, 

1 '  e.ireg istreur  fonctionnera  de 
maniere  intermittente  et  la  teneur 
en  eau  liquide  ne  pourra  pas  etre 
obtenue  par  lecture  du  film.  Mime 
si  1’ on  enregistre  egalement  les 
indications  de  la  boucle  chauffee, 
il  est  improbable,  pour  d'aussi 
basses  teneurs  en  eau  liquide,  que 
1* amplitude  des  dlplacements  solt 
suffisante  pour  permettre  des  lec¬ 
tures  valaMes. 

Quand  1* enregistreur  fonctionne  de 
manure  continue,  on  a  quantitative- 
ment  une  indication  vlsuelle  de  la 
vitesse  de  givrage.  Quand  le 
fonctlonnement  de  1’ enregistreur  est 
intermittent,  seule  est  slgniflee 
l’existence  du  givrage  par  un 
Iclairement  bref  du  voyant  jaune  sur 
It  boite  de  cotMande. 

i 

Quand  le  voyant  vert  est  allum^, 
et,  par  consequent,  qoand  l’appareil 
enregistreur  fonctionne,  1* equipage 
peut,  au  moyen  du  bouton  de  refe¬ 
rences,  inscrire  des  veperes  sur  le 
film. 

(c)  Pour  satisfalre  les  demandes  de 
certaines  lignes  alriennes,  le  der¬ 
nier  enregistreur  NAE  a  rendu 
totalement  automatlque  pari1 utilisa¬ 
tion  du  bouton  detralu  d'  atterrissage 
et  en  supprl.nant  les  commandes  et 
les  signal isations  destinies  a 
1' equipage.  Cet  enregistreur  ne 
comporte  quequatre  l laments  de  base: 

(i)  1’ enregistreur  SPIM 
(ii)  le  dltecteur  de  givrage 
(ill)  la  sonde  de  temperature 
(iv)  la  boite  de  jonctlon. 
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Une  boucle  chauffce  peut  etre 
ajoutee  pour  securer  les  taux  de 
captation  eleres;  des  stgnallsations 
visuelles  et  des  boutons  peuvent 
etre  mis  en  service  pour  utiliser 
1* enregistreur  sur  des  avions 
d’essai  ou  de  recherche. 

Le  SFIU  a  4te  £qulpe  d*  un  magasin 
chargeable  en  pie in  jour. 


A  heated  loop  can  be  added  for 
measuring  high  rates  of  catch,  and 
visual  indicators  and  code  buttons 
can  be  plugged  in  to  allow  the 
recorder  to  be  used  on  test  or 
research  aircraft.  The  SFI1I  recorder 
has  been  fitted  with  a  daylight¬ 
loading  magazine. 


2.  NACA  PRESSURE  TYPE  ICING- 
RATE  METER*0 

I 

2.1  Component  Fterts  of  NACA  Meter 


The  assembly,  with  later  modification, 
consists  of  the  following  components: 


(a)  Ice -collecting  unit 

This  consists  of  a  pressure  probe 
and  a  step-down  transformer.  In 
conjunction  with  the  pressure- 
switch  in  the  film  recorder  unit, 
the  ice-collecting  unit  produces 
signals  at  a  rate  proportional  to 
the  rate-of- icing. 


(b)  Film  recorder  unit 

This  contains  the  film  recording 
mechanism,  airspeed  and  altitude 
capsules,  pressure  switch,  and 
all  the  electrical  circuits  neces¬ 
sary  for  transmitting  the  movements 
to  the  recorder. 


The  film  recorder  gives  continuous 
traces  for  altitude,  temperature 
and  airspeed  and  a  binary  signal 
from  the  ice-collecting  unit.  Time 
is  obtained  on  the  basis  of  a 
constant-speed  film  drive  giving 
about  1  inch  per  minute,  and  the 
amount  of  film  is  sufficient  for 
4  hours  of  icing  encounter. 


2.  APPAREIL  ENREGISTREUR  DE 

GIVRAGE  DU  N.A.C.A. 40 

2.1  Les  Elements 

L’appareil  avec  ses  derniers  perfec- 
tlonnements  rst  constitu£  des  elements 
suivants: 

(a)  Bloc  de  I’indicateur  de 
vitesse  de  givrage 

II  coaprend  une  sonde  k  orifices 
et  un  transformateur-abalsseur  de 
tension.  Ce  bloc  est  destine,  par 
1* lntermedlalre  de  1’ lnterrupteur  a 
membrane  contenu  dans  un  autre  bloc, 
a  produlre  des  slgnaux  a  un  rythmc 
proport ionne 1  I  la  vitesse  de 
givrage. 

(b)  Bloc  de  I’appareil  enregistreur 

II  contient  le  mlcanisse  de  mouve- 
roent  du  film,  les  capsules  servant  a 
la  mesure  de  la  vitesse  et  de 
1* altitude,  1’ lnterrupteur k  membrane 
lie  a  l’lndlcateur  de  vitesse  et 
tous  les  circuits  electriques 
nCccsiialres  pour  transmettre  les 
dlplacenents  k  1’ enregistreur. 

L’enregistrement  de  1* altitude,  de 
la  temperature  et  de  la  vitesse  est 
continu.  L* lndicateur  de  vitesse  do 
givrage  envoie  des  slgnaux  binaires. 
Le  temps  se  repere  a  partir  de  la 
vitesse  de  deroulement  du  film  qui 
est  constante  et  voisine  de  2,5 
cm/an.  La  provision  du  film  est 
suffisante  pour  un  f onct ionnemeut 
continu  de  4  heures. 
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(c)  Remote  indicating  panel 

This  has  a  'heat'  indicating 
light  which  appears  Intermittently 
each  time  an  icing  signal  is  given, 
a  'recorder'  light  which  appears 
while  the  film  recorder  mechanism 
is  running,  a  light  to  indicate 
that  the  film  is  exhausted,  and  a 
push  button  to  stop  the  recorder 
manually  when  desired. 


(d)  Anti-iced  pitot-static 

The  assembly  is  provided  with 
its  own  heated  pitot-static  tube. 


2.2  Operation  of  the  NACA 
Icing-Katr  Meter 

The  operation  of  the  NACA  icing-rate 
meter  is  as  follows. 


(a)  The  system  is  switched  on  at  the 
beginning  of  a  flight.  It  is 
then  activated,  but  does  not  operate 
till  an  icing  signal  is  received 
from  the  ice-collector  unit,  when 
it  starts  to  record  automatically. 


(b)  As  soon  as  an  icing  signal  is 
received,  the  'heat*  indicating 
light  flashes,  the  film  recorder 
begins  to  run,  and  the  recorder 
light  appears.  The  recorder  con¬ 
tinues  to  run  until  ten  minutes 
after  the  'heat'  light  has  ceased 
to  Indicate  the  existence  of  an 
icing  condition.  The  rate  at  which 
the  ‘heat’  light  flashes  gives  an 
indication  of  the  rate-of-icing 
but  a  visual  rate-of-icing  instru¬ 
ment  can  also  be  supplied. 


Details  of  each  icing  encounter, 
including  air  temperature  readings, 
are  entered  on  an  attached  data 
sheet  by  the  aircrew. 


(c)  Ihnneau  indicateur 

Sui  ce  panneau,  se  trouvent  :  un 
voyant  'chaleur*  qui  s'  £claire  par 
intermittences,  cheque  fois  que  la 
sonde  envoie  un  signal;  un  voyant 
‘enregistreur*  qui  est  £clair£  quand 
l'appareil  enregistreur  fonctlonne; 
un  voyant  qui  s' allume  quand  le  film 
est  epuis<£  et  un  bouton  d’arrfit  de 
1* enregistreur  si  l’on  veut  supprimer 
1* automatic!^  deson  fonctionnement. 

(d)  Prise  de  press  ion  totale 
et  statique 

L'appareil  comprend  egaleeient ses 
propres  prises  de  press  ion  totale  et 
statique,  thenaiQuement  antigivrees. 

2.2  Minoeuvre  et  Fonct iomemrnt  de 

l’appwreil  du  N.A.C.A. 

La  manoeuvre  et  le  fonctionnement  de 
l’appareil  du  N.A.C.A.  sont  les  suivants: 

(a)  Le  syst^me  est  tranche  au  debut  du 
vol.  II  est  ainsi  rendu  r^ceptif, 
mals  11  ne  commence  i  fonctionner 
qu’au  moment  ou  la  soudc  a  orifices 
givreet,  dece  fait,  envoie  un  signal. 

(o)  L’ envoi  du  signal  de  givrage 
s’accompagne  de  l’^claireaent  du 
voyant  ‘chaleur’  ,  de  la  aise  en 
route  de  1’ enregistreur  et  de 
r£clalrement  du  voyant  ‘enregistreur! 
AprSs  le  signal,  1’ enregistreur 
continue  i marcher  pendant  10  minutes, 
seme  si  aucun  autre  signal  n'est 
envoy£.  Bien  que  la  frequence  des 
^clairements  du  voyant  ‘chaleur’ 
donne  d^Ja  une  idee  sur  1* importance 
du  givrage,  un  indicateur  de  vltesse 
de  givrage  visuel  peut  litre  egale- 
fourri  tvec  l'appareil. 

Des  details  sur  chaque  vol  en  nuage 
glvrant,  y  compris  les  lectures  de 
la  temperature  atmospherique,  sont 
inscrlts  par  1’  equipage,  sur  un 
registre. 
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CHAPTER  4 

ICING  WIND  TUNNEL  TESTS  •  ESSAIS  EN  SOUFFLER IE  DE  GIVRAGE 

R. B.  Morrison,  J. A.  Nlcholls,  R. E.  Cullen,  H. E.  Stubbs0 


1.  INTRODUCTION 

The  choice  of  a  tunnel  design  for  Icing 
studies  depends  upon  the  usage  It  will 
receive. 


Basic  research  on  the  fundamentals  of 
the  icing  phenomenon  usually  requires  modest 
but  flexible  equipment  as  compared  to  air* 
craft  conponent  testing  which  exacts  complete 
and  elaborate  facilities  and  instrumentation. 


1.1  Various  Types  of  Icing 
Tunnels 

The  basic  research  type  of  the  equipment 
would  engage  in  small  scale  studies,  Involving 
the  behaviour  of  droplets  in  flow  fields, 
their  Impingement  upon  various  surfaces  and 
the  removal  of  the  resulting  ice  formations. 
Work  such  as  this  would  be  difficult  to 
separate  from  the  subjects  of  Cloud  Physics, 
Meteorology  and  Aerosols. 


Development  testing  immediately  places 
a  requirement  on  the  minimum  size  of  a 
facility  which  is  useful.  Engineering  data 
for  the  design  of  a  particular  ice  removal 
system  is  the  aim  of  most  tests  and  a  tunnel 
capable  of  simulating  Icing  clouds  i3 
required.  This  latter  stipulation  is 
exceedingly  difficult  to  obtain  in  a  single 
wind  tunnel  if  one  considers  the  range  of 
aircraft  speeds  and  meteorological  conditions 
encountered. 


1 .  INTRODUCTION 

Les  earacteristiques  de  la  soufflerie  de 
givrage  que  l'on  se  propose  de  construire 
dependent  des  e’tudes  qui  doivent  y  etre 
entreprises. 

Les  recherches  fondamentales  sur  le 
phe'nomene  du  givrage  ne  demandent,  d’  habi¬ 
tude,  qu’  un  equlpement  modeste  cals  qui 
^"isse  se  modifier  aise'ment;  au  contraire, 
ies  essals  d* elements  d’avions  exigent  une 
installation  et  des  instruments  completeuent 
et  soigneusement  adapts. 

1.1  Diverse!  Categories  de  Soufflerie! 

de  Givrage 

Le  type  d’  equlpement  pour  les  recherches 
fondamentales  devrait correspondre  aux  Etudes 
a  echelle  reduite,  tel les  que  le  comportement 
des  gouttelettes  d’eau  dans  les  ecoulements, 
la  captation  de  ces  gouttelettes  sur  .les 
parols  de  formes  variees,  1* enlevement  des 
depdts  de  glace  sur  de  telles  parols.  II 
paralt  difficile  dedlstinguer  ces  recherches 
de  celles  qui  concernont  la  physique  des 
nuages,  lamete'crologie,  l’ltudedes  aerosols. 

Dans  le  cas  d* essais  techniques,  se  pose 
lamed iatement  le  probleae  des  dimensions 
minimum  a  donner  a  1*  installation.  La  plu- 
port  des  essais  reclames  par  1* lrgenleur  ont 
pour  but  d’obtenir  des  donnees  de  depart 
pour  l’e'tablissement  d’unsysteae  particuller 
de  degivrage  oud’antigivrage  et  il  est  alors 
necessaire  de  reproduire,  dans  la  soufflerie, 
un  nuage  givrant  naturel.  II  est  excess ive- 
raent  difficile,  avecune  seule  soufflerie,  de 
reproduire  un  tel  nuage,  a  la  fois  pour  tout 
le  domalne  des  vitesses  d’avions  et  pour 
toutes  les  conditions  meteorologlques  rencon¬ 
tres  en  vol. 


*Vniversity  of  Michigan,  U.S.A. 


16C 


If  the  tunnel  Is  to  operate  »lth  tra:\s - 
onic  ve locities  special  features  nust  be 
introduced,  such  as  slotted  walls  In  the 
test  section,  through  which  some  of  the 
flow  Is  bled  off.  The  design  cf  such 
features  is  complicated  by  the  need  to  keep 
the  equipment  free  oi  ice. 

1.2  Nature  of  Icing  Tuinel 
Tests 

In  Section  2  of  this  Chapter,,  the 
meteorological  and  aerodynamic  conditions 
required  to  simulate  aircraft  icing  encounters 
adequately  are  considered.  Such  considera¬ 
tions  have  great  bearing  on  the  design  of 
the  icing  tunnel.  However,  one  must  also 
consider  the  type  and  extent  of  the  tests 
to  be  conducted  in  the  tunnel  in  order  to 
define  the  design  criteria  completely. 
Accordingly,  it  appears  worthwhile  to 
indicate  the  tests  that  are  normally  desired 
by  the  aircraft  manufacturer,  product 
designer,  and  researcher. 

Some  of  the  prime  tests  are  those  of 
testing  anti-icing  and  de-icing  systems.  In 
such  tests,  a  wide  range  of  icing  conditions 
must  be  simulated  in  order  to  investigate 
the  power  densities  required  for  a  success¬ 
ful  anti-icing  system. 

The  work  load  of  the  ice  protection 
device  is  determined  not  only  by  the  meteoro¬ 
logical  conditions,  but  also  by  the  geometry 
of  the  projecting  surfaces  of  the  aircraft. 
Hence,  drop  trajectory  and  accretion  studies 
are  indicated. 

The  aerodynamic  effects  caused  by  the 
ice  formation  will  be  of  interest  to  the 
aerodynamic  1st  and  power-plant  engineer. 
Study  of  these  may  require  that  a  suitable 
force  measuring  system  be  incorporated  in 
the  tunnel. 

Also,  there  are  the  many  and  varied  tests 
concerned  with  development  of  instruments 
that  can  be  used  accurately  under  icing 
conditions. 


Si  la  soufflerie  doit  fonctionner  dans 
le  domaine  tramomque,  des  dispositions 
spe'ciales  doivent  etre  prises:  par  exemple, 
les  parols  de  la  veine  d’ experience  doivent 
etre  munies  de  fentes,  permettant  la  sortie 
d*une  partie  de  l'air  qui  circule  dans  la 
soufflerie  et  ces  fentes  doivent  etre 
evldemment  antigivrees. 

1.2  Nature  des  Essais  en 
Souffleries  de  Givrage 

Les  conditions  meteorologiques  et  aero- 
dynwniques  necessaires  pour  reprodnire  con- 
venablement  le  givrage  en  vol,  conditions 
examinees  a  la  section  2,  lntervlenneut  de 
maniere  fundamentals  dans  le  projet  de  la 
soufflerie  de  givrage.  Cependant,  dans  un 
tel  projet,  on  dolt  tenlr  compte  aussl  du 
type  et  de  l’etendue  des  essais  it  effectuer 
dans  la  soufflerie  et,  de  ce  fait,  il 
paratt  utile  de  signaler  ceux  <r  e  demandent 
normaleuent  le  constructeur  d’ avion,  le 
projeteur  de  fabrication,  le  chercheur. 

Hont  de  premiere  importance  les  essais 
qui  concernent  le fonctlonnement  des  syst'emes 
d’antigivrage  et  de  degivrage.  Dans  de  tels 
essais,  une  g&mme  tres  etendue  de  conditions 
de  givrage  doit  etre  reprodulte  en  vue  de 
rechercher  les  llmltes  de  puissance  qae 
necessity  l’effioacite  dusysteme  de  defense. 

Les  conditions  de  fonctlonnement  du 
uysteme  de  protection  sont  definies  non 
seulement  par  les  donnees  meteorologiques 
mais  aussi  par  la  geometrle  de  1' avion,  de 
sorte  que  les  etudes  de  trajectoires  de 
goutte lettes  et  de  conditions  de  depot  de 
glace  sont  necessaires. 

Les  effets  a erodynamiques  qu’entratne  le 
dcpdt  de  glace  sont  tnteressants  k  connaltre 
et  la  mesure  de  ces  effets  necesslte  la 
presence  d’  un  dlspositif  dynanometrlque 
convenable  dans  1*  equlpement  de  la  soufflerie, 

Il  reste,  enfln,  a  prevolr  les  essais, 
noobreux  et  varies,  des  instruments  construits 
en  vue  de  fonctionner  avec  exactitude  dans 
les  conditions  de  givrage. 
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1.3  Economy  of  InttalUtioo  of 
an  Icing  Tunic i 

The  cost  associated  with  the  design, 
construction  and  operation  of  wind  tunnel 
facilities  usually  dictates  a  limit  to  the 
number  of  such  specialized  facilities  which 
can  be  tolerated  within  any  country.  It 
would  be  advantageous  then  to  conservr,  in 
specialized  tunnel  designs,  those  features 
which  will  allow  the  tunnel  to  be  converted 
quickly  to  conventional  use  or  to  some  other 
specialized  study.  Icing  tunnels  usually 
possess  che  same  requirements  for  test 
section  flow  as  conventional  tunnels, 
imposing,  in  addition,  several  difficult 
standards  peculiar  to  this  field.  However, 
these  requirements  do  net  conflict  with 
those  of  conventional  tunnels. 

As  can  be  seen  from  the  brief  resume,  the 
nature  of  icing  tests  may  impose  several 
criteria  to  be  considered  in  the  design  of 
an  Icing  tunnel.  Many  times,  several  of 
these  criteria  may  be  neglected.  However, 
where  all  criteria  must  be  met,  the  ingenuity 
of  the  designer  is  taxed  and  some  compromises 
are  required.  Again,  these  compromises  must 
be  made  subject  to  the  limitations  of  the 
accuracy  demanded  as  well  as  to  the  economic 
aspects. 


2.  CONDITIONS  TO  BE  SIMULATED 
IN  AN  ICING  WIND  TUNNEL 

There  are  large  spatial  variations  in 
clcud  properties  so  that  flying  aircraft 
encounter  rapidly  varying  Icing  conditions. 
It  should  be  remembered  that  the  data 
indicated  In  Chapter  2  represent  average 
values  In  a  cloud  or  system  of  clouds  and 
not  the  true  state  of  the  cloud  at  any  one. 
point  at  one  time.  The  duplication  of  the 
transient  cloud  phenomena  in  a  wind  tunnel 
would,  however,  offer  considerable  difficulty 
and  it  is  questionable  if  any  important 
ad van tac  would  be  obtained  by  such  trans- 
lent  tests. 


1.3  Economic  1 'Installation 
d'unc  Soufflerie  de  Givragc 

Le  prix  qu' entralnent  le  projet,  la 
construction  et  la  raise  en  oeuvre  des  instal¬ 
lations  de  souffleries,  fixe  habituellement 
une  limite  au  norbre  des  souffleries 
special isees  qul  peuvent  etre  envisagees 
dans  tin  pays.  II  pourrait  etre,  des  lors, 
avantageux  de  prevoir  des  souffleries 
special isees  pouvant  etre  rapidenc  t  trans- 
fornees  en  une  soufflerie  permett-nt  soit 
les  essais  aerodynamlques  habltuels,  soit 
d’autres  essais  specialises.  Les  souf fieri ->s 
de  givrage  demandent,  dans  la  veine  d' expe¬ 
rience,  les  memes  installations  que  les 
souffleries  classiques  et,  en  outre,  quelques 
dispositifs  proprea,  particulierement  diffi- 
ciles  a  r^aliser.  Cependant,  ces  dernlers 
dispositifs  ne  genent  pratiquement  pas 
1* utilisation  de  la  soufflerie  pour  les 
etudes  aerodynamlques  habituellcs. 

Conroe  le  montre  ce  bref  aperqu,  la  nature 
des  essais  de  givrage  Impose  plusieur3 
obligations  qui  doivent  etre  prises  en  con¬ 
sideration  dans  le  projet  d' une  soufflerie 
de  givrage.  Souvent,  on  peut  s’affranchir 
de  certcines  de  ces  obligations  mais,  si 
l’on  veut  tenir  compte  de  1’ ensemble,  le 
talent  du  projeteur  est  mis  a  contribution 
pour  Justifier  cer*.ains  compromis  qui  sont 
en  relation  avec  1’ exactitude  des  resultats 
a  obtenir  et  les  aspects  e'eonomiques  du 
problems. 


2.  CONDITIONS  DE  GIVRAGE  A 
REPP. ODU IRE  EN  SOUFFLERIE 

II  convient  de  rappeler  que  les  carac- 
terlstiques  des  nuages,  indlqueesau  chapltre 
2,  sont  des  valeurs  moyenues  dans  le  temps 
et  dans  l’espace  et  qu’en  particular,  les 
conditions  de  givrage  auxquelles  se  trouve 
soumls  un  avion  en  vol  varient  rapldement. 
II  seralt  difficile  de  reproduire,  en  souf¬ 
flerie,  les  variations  des  conditions  nua- 
geuses  et  la  question  se  pose  de  savoir  si  un 
avutage  important  resulterait  de  la  realisa¬ 
tion  de  ces  essais  en  regime  transitoire. 


The  specification  of  conditions  which 
an  icing  tunnel  shall  be  capable  of  simu¬ 
lating  is  a  matter  of  judgement  based  on 
available  information  about  icing  conditions 
(see  Chapter  2). 


2.1  Speed 


Modern  aircraft  represent  a  speed  range 
from  the  very  low  of  the  helicopter  to 
supersonic  for  a  fighter.  Excess  speeds  are 
or  will  be  encountered  for  the  case  of 
pilotless  aircraft  or  missiles. 


Aerodynamic  heating  will,  however,  as 
was  stated  in  Chapter  1,  eliminate  the  icing 
problem  at  and  above  some  supersonic  speed 
and  substitute  another  problem  of  erosion; 
this  problem  may  become  acute  for  the  case 
of  re-entry  of  a  high-speed  ballistic  type 
vehicle. 


A3  flight  speeds  approach  sonic,  the 
problems  associated  with  icing  studies 
Increase  in  difficulty.  Extreme  complications 
in  tunnel  tests  are  encountered  in  the 
transonic  range  because  of  the  acceleration 
and  expansion  of  the  air  in  the  convergent 
section  of  the  tunnel  prior  to  the  test 
section.  Design  of  icing  tunnel  facilities 
above  speeds  of  about  400  m. p.h.  should 
receive  careful  consideration  and  planning 
(see  Section  4.2).  Modified  standard  pro¬ 
cedures  of  tunnel  design  can  be  used  up  to 
these  speeds. 


2.2  Temperature 


A  large  number  of  severe  icing  conditions 
are  encountered  in  the  range  of  temwratures 
betweeu  0°C  and  -20°C  with  few  below  -25°C 
(see  Chapter  1).  A  practical  range  of 
working  temperatures  for  an  lclns  tunnel 
appears  to  be  from  -30°C  to  (Pc. 


Les  domalnes  des  conditions  a  realiser 
dans  une  soufflerie  de  givrage  dolvent  etre 
apprecie's  d’apres  les  informations  obtenues 
dans  la  prospection  en  vol  dont  11  a  ete' 
parle  au  chapltre  2. 


2.1  Viteaae 


La  vltesse  des  avions  mod ernes  varle 
depuls  celle,  tree  basse,  de  l'helicoptere, 
jusqu’a  celle  du  chasseur.  Des  vitesses 
encore  plus  llev^es  se  rencontrent,  on  se 
rencontreror.t,  pour  des  engins  ou  des  avions 
sans  pilots.  Cependant,  cone  on  l'a  vu  au 
chapltre  1,  a  partlr  d* une  certaine  vltesse, 
voisine  de  lacel&rlt^  du  son,  l’echsuffement 
a^iodynamlque  e limine  le  problem*,  du  givrage; 
il  intervlent  alors  un  probleme  d' erosion, 
particulierenent  Important  dans  le  cas  d’  un 
engln  balistique  de  grande  vltesse. 


Quand  la  vltesse  de  vol  approebe  de  la 
celerlte  du  son,  lei,  problemes  que  pose 
r  etude  du  givrage  croissent  en  difficult^. 
A  cause  de  1' acceleration  et  de  Is  detente 
de  Pair  dsns  le  convergent  de  Is  soufflerie 
qul  precede  Is  veine  d’ experience,  des  com¬ 
plications  enormes  lnterviennent  pour  des 
essais  dans  ledomaioe  transonlque.  On  projet 
d’ installation  de  soufflerie  de  givrage 
fonctionnant  a  une  vltesse  sup£rieure  a 
environs  200  m/s  necessiterait  une  etude 
preliminalre  tria soignee  (voir  section  4.2), 
tend  is  que,  jusqu’i  cette  vltesse,  les  pro- 
cldes  habitue Is  de  construction  des  souf- 
fleries  conviendraient,  moyennant  quelques 
modifications. 


2.2  Temperature 


C’est  entre  <J°C  et  -20^C  que,  generale- 
ment,  se  sitoent  les  conditions  de  givrage 
les  plus  sev&res  (voir  chapltre  l).  Pour 
une  soufflerie  de  givrage,  il  semble  que  les 
llaltes  pratiques  de  la  temperature  d'emploi 
dolvent  etre  -30°C  et  0°C. 
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2.3  Liquid  liter  Cbntent 


Up  to  3  gra/cu  n  of  liquid  water  content 
should  be  available  In  Icing  tunnels  to 
peralt  tests  of  a  basic  nature  or  to  allow 
for  usual  conditions  in  testing  Ice  protec¬ 
tion  system.  Liquid  eater  contents  under  1 
ga/cu  a  will  however  be  nost  used  (see 
Chapter  1). 


2.4  Droplet  Site  and 
Site  Distribution 


For  basic  research  purposes,  a  flow 
containing  droplets  of  a  single  sise  would 
be  desirable.  However,  since  convenient 
techniques  for  producing  large  nuabers  of 
droplets  of  a  single  size  are  not  known,  it 
is  necessary  to  specify  the  drop  size  in 
teras  of  an  average  dlaaeter,  that  is  the 
voluae  aedlan  dlaaeter  (see  (%apter  1).  A 
voluae  aedian  dlaaeter  range  between  10 
aicrons  and  40  Bicrons  Includes  nearly  all 
icing  conditions  and  should  be  a  satisfactory 
specification  for  the  capabilities  of  an 
icing  tunnel.  The  size  distribution  of  the 
droplets  should  be  reasonably  slallar  to 
those  found  In  natural  clouds  (see  Chapter  1). 


2.5  Ice  ffcrticles 


Under  certain  conditions,  ths supercooled 
droplets  in  an  icing  tunnel  freeze  to  ice 
particles.  The  conditions  and  relation¬ 
ships  governing  the  foraatlon  and  growth  of 
the  ice  are  quite  complicated. 


2.3  Teneur  en  Eau  Liquide 

Pour  peraettre  des  experiences  de  carac- 
tere  fondaaental  ou  pour  pouaser  lea  essals 
des  systeaes  de  defense  Jusqu'l  dea  condi¬ 
tions  extremes,  11  seralt  bon  que  la  teneur 
en  eau  liquide  d'un  nuage  puisse  attelndre, 
en  soufflerle  de  givrage,  3  grammes  par  aetre 
cube.  Cepend&nt,  lea  teneurs  en  eau  liouide 
inferleures  a  1  gramme  par  aetre  cube  ieront 
les  plus  utillsees  (voir  chapltre  1). 


2.4  Piametre  des  Gouttelettes  et 

Loi  de  Distribution  des  Diametres 

Pour  des  recherches  a  caract&re  fonda- 
aental,  11  serait  desirable  d' avoir  un  nuage 
forae  de  gouttelettes  de  adae  diaa&tre 
(nuage  unlforae).  Cependant,  il  n’existe 
pas  de  technique  persettant  d'obtenir  un 
trie  grand  nosbre  de  gouttelettes  de  a£ae 
diaaetre  et  l'on  est  raaene  k  caracte'rleer 
lea  diaensiocs  des  gouttelettes  par  un 
diaaetre  aoyen  qui  est  le  diaaetre  voiunique 
aedian  (chapltre  1). 


Le*  nuages  givranta  ont  a  peu  pres  tous 
dss  dlaafetres  voluaiquea  Indians  coapris 
entra  10  et  40  aicrons  et  il  y  aura it  tout 
lieu  de  se  aontrer  satiefait  si  les  instal¬ 
lations  de  givrage  artiflclel  peraettuient 
de  faire  varler  le  diaafctre  aedian  dans  cat 
interval le.  En  outre,  la  courbe  de  distribu¬ 
tion  des  dlaafetres  rievralt  convanableaent 
s’ approcher  de  celle  que  l'on  trouve  dans 
les  nuages  naturals  (chapltre  1). 


2.5  Cristaua  de  Glace 

Dans  certaines  conditions,  les  goutte¬ 
lettes  d'eau  surfondue  peuvent,  dans  une 
souffiorle  de  givrage,  se  congeler.  Le 
aecanisae  reglssant  la  foraatiou  et  la 
crolssance  des  cristaux  de  glace  est  tree 
coapllqul. 
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Since  even  a  few  Ice  particles  Influence 
the  results  of  Icing  tests,  they  should 
ordinarily  be  avoided  In  simulation.  If 
they  cannot  be  controlled,  or  if  they  are 
required  for  the  test,  a  determination  of 
the  fraction  of  ice  particles  must  be  made 
to  evaluate  the  results  properly. 


3.  DESIGN  CONSIDERATIONS  FOR 
AN  ICING  WIND  TUNNEL 


Design  considerations  for  an  icing 
wind  tunnel  must  include  all  of  those 
commonly  met  in  conventional  tunnels  in 
addition  to  those  arising  from  the  meteoro¬ 
logical  aspects.  Among  the  former  require¬ 
ments  are  those  of  uniform  flow,  low 
turbulence  level,  approximate  performance 
ranges,  and,  of  course,  inexpensive  design 
and  operation.  Superimposed  on  these  are 
those  factors  that  must  be  controlled  in 
order  to  simulate  correctly  the  icing 
condition.  This  phase  is  discussed  elsewhere. 


Ordinarily,  an  icing  tunnel  includes  a 
settling  chamber,  water  sprays,  entrance 
nozzle,  tost  section,  diffuser,  power 
section,  refrigeration  equipment,  and  return 
ducting  in  the  case  of  a  closed  return 
tunnel.  The  presence  of  a  supercooled 
cloud  Imposes  certain  complications  on 
these  components,  and  it  is  proposed  to 
discuss  these  problems  individually. 


3.1  Settling  Chamber 

A  settling  chamber  provides  a  low  velo¬ 
city  region  in  the  wind  tunnel  before  the 
flow  is  accelerated  to  the  velocity  of  the 
test  section,  thus  reducing  the  turbulence 
in  the  test  section,  and  the  greater  the 
contraction,  the  lower  the  turbulence. 


Pulsque  les  resultats  dec  essals  do 
givrage  sont  Influence's  par  la  presence  des 
cristaux,  ra'me  si  ceux-ci  sont  en  falble 
proportion,  11  seralt  habltuellement  ne'ces- 
saire  d’empecher  leur  formation  dans  la 
soufflerie.  S’ 11  est  impossible  d’empecher 
cette  formation  ou  si  la  presence  de  cristaux 
est  jugee  utile  pour  certains  essals,  la 
determination  de  la  fraction  congele'e 
s’  impose  pour  une  interpretation  correcte 
des  resultats. 


3.  CONSTITUTION  D’UNE  SOUFFLERIE 
DE  GIVRAGE 

Une  soufflerie  de  givrage  doit  satis- 
faire,  d’abord  aux  diverses  conditions  que 
l’on  impose  8ux  souf.f levies  classiques  : 
ecoul^ment  uniforme  dans  la  veine  d'expe- 
rience.turbulence  falble  dans  cette  veine, 
domaine  de  vitesses  convenab  eet,  naturelle- 
ment,  projet  et construction  ausslpeu  couteux 
que  possible.  En  outre,  la  soufflerie  de 
givrage  dolt  pouvoir  repreduire  et  controler 
les  conditions  meteorologiques  de  givrage. 


Habitrel  lenient,  une  soufflerie  de  givrage 
comprend  une  chambre  de  tranquillisation, 
des  pulverisateurs  d'eau,  un  collecteurt  une 
veine  d’ experience,  un  diffuseur,  un  organe 
moteur,  un  dispositif  de  refrigeration  et 
une  canalisation  de  retour  dans  le  caa  d’ une 
soufflerie  ai  retour.  La  presence  d’un  nuage 
d’oau  surfondue  entraine  certalnes  complica¬ 
tions  dans  la  realisation  des  diverses 
parties  de  la  soufflerie  et  nous  allons 
examiner  individuellement  les  problemes 
particulars  qui  se  posent. 

3.1  Chsmbre  de  Tranquillisation 

Avant  d’etre  accelere  jusqu’a  attolndre 
la  vitesse  de  la  veine  d’essai,  le  courant 
a,  dans  la  chambre  de  tranquillisation,  une 
falble  vitesse;  plus  grande  sera  la  contrac¬ 
tion,  c’est-a-dire  le  rapport  entre  les  aires 
dc3  sections  droitca  de  la  chamure  de  tran¬ 
quillisation  et  de  la  veine  d’essai,  plus 
falble  sera  la  turbulence  dans  la  veine. 
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The  screen*  or  honeycombs  thiit  are  fre¬ 
quently  Installed  In  the  settling  chambers 
of  ordinary  tunnels  cannot  be  used  <n  an 
Icing  tunnel  because  they  collect  ice. 
Therefore,  the  suppression  of  turbulence  in 
an  icing  tunnel  depends  on  a  birb  concentra¬ 
tion  ratio  between  the  areas  of  the  settling 
chamber  and  the  test  section9. 


The  settling  chamber  is  also  an  ideal 
place  to  introduce  the  water  droplets  since 
they  will  then  have  more  time  to  cool  and 
become  uniformly  distributed  in  the  air 
strenm.  Furthermore,  the  apparatus  for 
producing  the  spray  will  create  least 
turbulence  in  the  test  section  if  it  is 
placed  here. 


3.2  Droplet  Production  Equipment 

A  suitable  droplet  distribution  of 
supercooled  water  is  vital  to  the  success 
of  any  icing  studies  and  much  effort  has 
been  expanded  to  obtain  it,  with  varying 
degrees  of  success. 


The  usual  techniques  used  in  drop  pro¬ 
duction  involve  the  formation  of  a  liquid 
water  sheet  and  a  means  for  the  breaking 
up  of  the  sheet  into  droplets.  The  size 
of  drops  obtained  by  this  method  is  a 
function  of  many  variables  and  to  attain 
experimentally  a  desired  distribution  of 
drop  size  is  a  difficult  task. 


Although  high  pressure  solid  injection 
nozzles,  whirling  disk  atomizers,  vibrating 
capillaries,  and  other  means  of  producing 
drops  have  specialized  application  in 
icing  studies,  gas-atomizating  spray  nozzles 
have  received  the  most  attention  as  a  means 
toward  making  artificial  clouds.  This  type 
rf  nozzle  usually  utilizes  a  high  velocity 
eirstream  to  break  up  the  liquid  into  fine 
drops.  Droplet  size  distributions  obtained 
from  these  nozzles  can  be  made  to  approximate 
those  of  a  cloud  quite  closely. 


Les  trill**  ou  les  nids  d' abellles  qui  sont 
frequemment  install 's  dans  les  chambrcs  de 
tranquil lisatlon  des  souffleries  classlques, 
ne  peuvent  plus  etre  utilises  dans  <ine 
soufflerie  de  givrage  car  ils  se  recouvrent 
de  givie.  Ainsi,  le  niveau  de  turbulence 
dans  une  soufflerie  de  givrage  ne  peut  etre 
abaisse  que  par  la  contraction,  qui  devra 
etre  aussi  grande  que  possible9. 

La  chambre  de  tranqulllisation  est  la 
place  de  choix  pour  1’ introduction  des 
gouttelettes  d’eau  dans  le  courant  d’air 
puisqu'elles  auront,  a  partir  de  cette 
chambre,  plus  de  temps  pour  se  refroidir  et 
pour  se  distribuer  uniformement.  En  outre, 
le  dispositif  de  pulverisation,  s’ il  est 
plac^  dans  la  chambre,  cre'era  une  moindre 
turbulence  dans  la  veine  que  s*il  e'tait 
situe  plus  en  aval. 

3.2  Dispositif  de  Pulverisation 

Le  dispositif  de  pulverisation  doit  per- 
mettre  d* avoir  une  loi  de  distribution  des 
diametres  des  gouttelettes  aussi  volslne  que 
possible  de  celle  qui  existe  dans  les  nuages 
naturels,  Un  gros  effort,  plus  ou  moins 
couronne  de  succ&s,  a  etc'  fait  dans  ce  but. 

Les  techniques  nabituelles  pour  l’obten- 
tion  de  gouttes  consistent  a  former  une  nappe 
liquide  mince  et  a  la  briser  pour  la  reduire 
en  gouttelettes.  Les  dimensions  des  gouttes 
ainsi  produltes  dependent  de  plusieurs 
variables  et  obtenir  la  loi  de  distribution 
souhaitee  est  toujours  une  tache  difficile. 

Divers  precedes,  tels  que  1* utilisation 
de  pulverlsateurs  homogenes  a  forte  pressicn, 
de  disques  tournants  munis  de  couteaux,  de 
capillaircs  maintenus  en  vibration,  ont  pu 
servir  a  des  etudes  spec  tales  de  givrage; 
cependant,  ce  sont  les  pulvensateurs  pneu- 
mtiqius,  util  lsant  un  courant  d'alr  a  grande 
vitesse  pour  reduire  1' emu  en  fines  goutte¬ 
lettes,  qui  sont  utilises  en  soufflerie  de 
givrage;  on  peut,  a  Paide  de  ces  pulverisa- 
teurs,  arriverase  rapprocher  tres  sensible* 
sent  de  la  loi  de  distribution  en  diametres 
qui  existe  dsns  les  nuages  naturels. 
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The  design  of  air  atomization  nozzles 
is  an  ar*  and  much  trial  and  error  is 
employed  before  a  suitable  spray  is  obtained. 
The  air  blast  may  be  looked  at  as  a  miniature 
supersonic  nozzle  where  the  air  is  expanded 
from  feed  pressure  to  atmospheric  pressure 
with  the  ensuing  velocity  increase  and 
the  static  temperature  drop. 


Care  should  be  exercised  to  avoid 
static  temperatures  below  -40°C  where 
spontaneous  ice  nuclei  are  formed.  To 
prevent  this  situation  the  atomizing  air 
or  the  water  or  both  are  usually  heated 
prior  to  entry  into  nozzles.  Further 
information  about  gas -atomizing  nozzles  is 
given  in  References  1  to  8. 


In  the  design  of  the  spray  array,  the 
number  of  nozzles  may  be  decided  by  the 
spray  coverage  provided  by  a  single  nozzle 
at  the  maximum  tunnel  velocity.  Each 
spray  nozzle  must  be  capable  of  passing 
sufficient  water  to  satisfy  liquid  water 
content  requirements.  Some  water  may 
evaporate  in  the  tunnel  nozzle  but  this 
quantity  will  be  small  compared  to  the 
design  maximum  liquid  water  content  and  in 
general  can  be  neglected  from  a  design 
standpoint. 


Another  method  of  droplet  manufacture 
integrally  connected  with  the  refrigeration 
system  and  which  appears  promising  is  the 
expansion  of  air  saturated  with  water  vapour. 
This  is  the  process  by  which  natural  clouds 
are  formed  and,  if  the  process  could  be 
duplicated,  the  resulting  droplets  should 
closely  resemble  those  of  natural  clouds. 
The  processes  in  clouds,  however,  are 
quite  leisurely  compared  to  those  that 
could  be  obtained  in  a  test  facility,  and 
it  remains  to  be  shown  that  the  method  is 
feasible.  This  technique  is  discussed 
further  under  refrigeration  equipment. 


La  realisation  de  pulvArisateurs  pneu- 
rfttiques  convenables  a  comporte/  n^cessaire- 
ment  unc  succession  de  tentatlves  penwettant 
finalement  d*  obtenir  le  meilleur  dessm.  De 
toute  maniere,  le  pulverlsateur  se  pre'seute 
comme  une  tuyere  supersonique  en  miniature 
dans  laquelle  l'air,  detendu  de  la  pressicn 
generatrice  a  la  pression  atmoupherique, 
volt  sa  vitesse  augmenter  et  sa  tempeVature 
diainuer. 

Des  dispositions  doivent  et  re  prises  pour 
eviter  que  la  temperature  des  gouttelettes 
formees  ne  soit  pas  trope  basse  :  en  particu¬ 
lar,  audessous  de  -40°C,  onaurait  formation 
spontanee  de  germes  crlstalllns  dans  les 
gouttelettes.  Pour  empecher  toute  congela¬ 
tion,  onchauffe  habltueliemcnt  l'eauou  l'air 
ou  les  deux  avant  leur  entree  dans  lepulveri- 
sateur.  Des  details  plus  couplets  sur  les 
pulve'rlsateurs  pneumatiques  se  trouvent 
donnes  dans  les  references  1  a  8. 

Le  nombre  d’elemerts  de  If.  batter te  de 
pulver isateurs  doit  etre  cholsl  d’ apres 
l'aire  balayee,  a  la  vitesse  maximum  de  la 
soufflerie,  par  le  nuage  produit  par  un  seql 
ele'ment.  En  outre,  chaque  pulverlsateur 
doit  pouvoir  debiter  une  quantite  d'eau 
suffisante  pour  satisfalre  aux  exigences  de 
la  teneur  en  eau  du  nuage.  Un  peu  d'eau  est 
evaporee  dans  leccllecteur  de  la  soufflerie, 
mais  cette  quantite'.  petite  par  rapport  a  la 
teneur  maximum  pre?ue,  peut  en  general  etre 
negligee. 

Une  autre  methode  de  production  du  nuage, 
entierement  liee  auprocede'  de  refrigeration, 
cst  pleine  d' interet  :  e’est  la  detente  de 
l’air  sature  de  vapeur  d’eau.  Cette  methode 
cople  le  mecanlsme  sulvant  lequel  les  nuages 
naturels  se  forment  le  plus  souvent  et,  si 
ce  mecanlsme  etait  exactement  imite,  les 
gouttelettes  formees  ressembleraient  beau- 
coup  a  cel les  des  nuages  naturels.  II  reste 
a  montrer  que  la  methode  est  utllisable,  la 
detente  que  l’on  peut  reallser  dans  une 
soufflerie  ne  pouvant  reproduire  les  evolu¬ 
tions  atmosphe'riques.  Cette  technique  le 
production  des  nuages  est  discutee  plus  lo  n 
a  propos  des  installations  de  refrige'ratior . 
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3.3  Inlet  Nozzle 

The  Inlet  nozzle  serves  to  Accelerate 
the  air  and  entrained  water  droplet  to 
the  velocity  of  the  test  section.  The 
inlet  design  can  seriously  affect  the 
distribution  of  drops  in  the  test  section, 
for  the  transverse  force  on  drops  following 
a  curved  streamline  can  result  In  a  centri¬ 
fugal  acceleration  on  the  larger  drops 
toward  the  center  of  the  stream,  thereby 
upsetting  the  uniformity  of  drop  distribu¬ 
tion  across  the  tunnel. 

A  number  of  inlet  shapes  have  been 
evaluated  based  on  this  centrifugal  action 
by  comparing  the  displacement  of  a  droplet 
from  Its  original  air  streamline  as  the 
droplet  and  air  are  accelerated  into  the 
tunnel10.  In  such  an  analysis,  the  droplet 
is  assumed  to  have  the  same  speed  as  the 
streamline  nearest  the  wall  and  to  obey 
Stokes'  law.  These  calculations  of  the 
lateral  displacement  of  a  droplet  will 
be  on  the  conservative  side,  as  the  radius 
of  curvature  of  the  drop  path  is  always 
greater  than  that  used  in  the  calculations. 

As  in  conventional  tunnels,  a  shape  giving 
constant  acceleration  along  the  axis  seems 
to  be  satisfactory,  wherein  the  length  is 
adjusted  so  as  to  give  reasonable  accelera¬ 
tions  with  consideration  also  of  the  effects 
of  wall  friction  and  boundary  layer  growth. 

The  radial  acceleration  present  on  a  30 
micron-drop  traversing  such  a  constant 
axial  acceleration  inlet  is  shown  in  Figure 
1.  In  this  case,  the  test  section  was 
one  foot  square,  the  length  of  the  inlet 
section,  9  ft,  and  the  test  section  velocity, 
300  ft/sec.  The  co-ordinates  of  this 
nozzle  are  shown  in  Figure  2.  Under  the 
above  conditions  it  is  calculated  that  a 
30  micron-drop  would  be  displaced  0.08  in. 
by  the  time  it  reaches  the  test  section. 

3.4  Teat  Section 

The  nature  of  the  tests  determines  the 
shape  and  characteristic^  of  the  test  section. 


3.3  Collecteur 

Le  collecteur  sert  a  faire  passer  1’air 
charge’  de  gouttelettes  d’eau  de  la  vitesse 
dans  la  chambre  a  la  vitesse  dans  la  veine. 
La  forme  de  ce  collecteur  peut  affecter 
serieusement  la  repartition  des  gouttelettes 
dans  la  veine,  car  1  ’ acceleration  trans- 
versale  des  gouttelettes,  qui  exlste  quand 
les  lignes  de  oourant  sont  courbes,  provoque 
une  centrifugation  des  gouttelettes  vers 
l’axe  du  courant,  et  d’autant  plus  que  les 
gouttelettes  sont  plus  grosses. 

Diverses  formes  de  collecteurs  ort  ete 
comparees  en  etudiant,  pour  chacune  d'elles, 

1' ecar tement,  k  partir  de  la  ligne  de 
courant  origlne,  de  la  gouttelette  entrainee 
dans  la  soufflerle10.  Dans  cette  etude,  on 
suppose  que  les  vltesses  de  l’air  et  de  la 
gouttelette,  bien  que  n'ayant  pas  meme 
direction,  ont  meme  module  et  que  le  mouve- 
ment  relatlf  de  la  gouttelette  par  rapport  a 
l’air  ob£it  k  la  loi  de  Stokes;  dans  ces 
conditions,  le  calcul  conduit  a  un  deplace¬ 
ment  lateral  de  la  gouttelette  infdrieur  au 
displacement  reel.  La  forme  de  collecteur 
utlllsee  dans  les  souffleries  classiques  et 
condulsant  a  une  acceleration  constante  le 
long  de  1'axe  semble  etre  satisfaisante,  sa 
longueur  etant  choisie  de  telle  sorte  que, 
tout  en  conservant  une  acceleration  axlale 
raisonnable,  leseffets  dus  au  frottement  sur 
la  paroi  et  a  1'  epaississement  de  la  couche- 
I leite  ne  solent  pas  genants. 

Le  resuliat  du  calcul  est  donne  pour  un 
collecteur  a  acceleration  axiale  constante 
de  270  cm  de  lengueur  et  condulsant  a  une 
veine  d'essai  de  9,3dm*  ou  la  vitesse  est  de 
90  m/s  (fig. 2).  L'  acceleration  radi&le  d' une 
gouttelette  de  30  cicrons  lors  du  parcours 
du  collecteur  est  donnee  sur  la  figure  l;  le 
deplacement  late'ral  d’ une  telle  goutte 
serait  de  2  an  durant  ce  parcours. 

3.4  Veine  d'Easai 

La  nature  des  et>sais  determine  la  forme 
et  les  caiacteristiques  de  la  veine  d'essai. 
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Although  circular  sections  sre  stronger, 
a  square  or  rectangular  cross  section  Is 
probably  the  most  flexible  as  It  provides 
ease  of  mounting  for  two  dimensional  models, 
has  advantages  for  optical  studies,  and 
is  the  least  expensive.  Where  the  Majority 
of  tests  are  to  be  on  propellers  or  bodies 
of  revolution,  it  would  be  advantageous  to 
use  circular  or  octagonal  sections. 


The  Icing  cloud  la  the  test  section 
imposes  certain  additional  requirements . 
All  protuberances  should  be  anti-iced.  Test 
section  windows  can  fog  or  Ice  and  It  is 
desirable,  if  not  always  essential,  to 
provide  for  heated  windows  such  as  those 
having  an  electrically  conductive  trans¬ 
parent  fill.  Icing  tests  also  require 
additional  power  leads  or  ducting  to  the 
model  for  purposes  of  de-icing  or  aati-lclng. 
Instrumentation  problems  are  complex  in 
as  much  as  measurements  of  the  meteorological 
conditions  are  required  in  addition  to  the 
usual  aerodynamic  information.  These 
measurements  would  Include  those  of  tempera¬ 
ture,  pressure,  llquldwater  content,  anddrop 
size  distribution.  All  the  instruments 
must  be  protected  from  icing. 


3.5  Rarer  Section 


Usually  the  power  section  utilizes  a 
fan  which  Is  placed  in  a  low  velocity 
section  downstream  of  the  test  section. 
If  the  tunnel  has  a  closed  return,  stralght- 
eners  may  be  required  to  take  out  the 
rotation  induced  in  the  flow  by  the  fan. 
Both  fan  and  straigUteners  nay  have  to  be 
protected  against  icing.  There  is  also 
the  danger  that  pieces  of  ice  will  be  shed 
from  the  model  under  teat  and  impinge  on 
the  fan  and  stralghteners.  Screens  can  be 
Inserted  to  protect  against  such  occurrences, 
but  they  may  ice  up. 


Blen  qu’  une  section  circulalre  ait  une 
resistance  a  la  de'fornntlon  plus  grande,  une 
section  carree  ou  rectaagulalre  pre'sente  de 
nosbreux  avantages  :  facility  de  montage  de 
modeles  en  ecoulement  bidinenslonnel;  Instal¬ 
lations  de  visualisation  optique  plus 
simples;  prlx  aolndre.  Toutefois,  si  les 
essais  portent  en  aajorlte  sur  des  helices 
ou  des  corps  de  revolution,  11  serait  avan- 
tageux  d* avoir  une  section  circulalre  ou 
octogonale. 

La  presence  d’  un  nuage  glvrant  dans  la 
velne  d’essai  impose  certalnes  obligations 
supplements  ires  :  toute  protuberance  dolt 
etre  antlgivr^e;  11  est  souhaltable,  blen 
que  pas  toujours  essentlel,  que  les  parols 
transparentec  solent  chauffees,  par  exemple 
a  1’alde  d’ un  film  transparent  ccnducteur, 
parcouru  par  un  c our ant  llectrlque,  et  cela 
afln  d’eviter  le  depot  de  buee  os  de  givre. 
Les  esseis  de  glvrage  necessltent  aussl 
1’ installation  de  conducteurs  electriques  ou 
de  canalisations  arrivant  a  la  maquette  a 
dlglvrer  ou  a  antigivrer.  Les  problemes 
d’ Instrumentation  sont  complexes  pulsqoe  des 
mesures  de  conditions  meteorologiques 
s’ajoutent  aux  mesures  aerodynamlques  habi- 
tuelles:  alnsi  devra-t-on  mesurer  la  tempera¬ 
ture,  la  pression,  la  teneur  en  eau  llquide, 
le  diametre  des  gouttes.  Toue  les  instru¬ 
ments  devront  etre  proteges  dn  glvrage. 

3.5  Organe  Motaur 

Habltuellement  le  courant  d’air  dans  la 
buse  est  provoque  par  un  ventilateur  place 
dans  une  region  de  basse  vitease.  a  1’aval 
de  la  velne  d’essai.  Si  la  soufflerle  est  a 
retour,  des  aubages  redresseurs  sont  neces- 
saires  pour  slimlner  la  rotation  provoquee 
dans  1'ecoulMKnt  par  le  ventilateur,  et  les 
redresseurs  dolvent  etre  proteges  du  glvrage. 
Des  morceaux  de  glace  peuvent  se  detacher  de 
la  maquette  essay£e  et  venir  frapper  le 
ventilateur  et  les  redresseurs;  des  grillages, 
places  avant  le  ventilateur,  peuvent  arreter 
les  gros  morceaux,  mals  ces  grillages  ont 
egalement  1’ inconvenient  de  givrer. 


The  tun..el  can  also  be  powered  by  an 
ejector  and  this  has  some  advantages  in 
Icing  work.  A  schematic  drawing  of  an 
induced  flow  tunnel  is  shown  in  Figure  3. 
In  such  a  configuration,  a  driving  jet  is 
used  to  Induce  the  main  flow  through  the 
tunnel.  Utilizing  ejector  slots  on  the 
wall,  as  shown,  eliminates  any  obstructions 
in  the  icing  stream  and  is  a  great  advantage. 
Ordinarily,  the  driver  fluid  is  well 
above  freezing,  which  prevents  ice  forma¬ 
tion  on  the  downstream  tunnel  components. 
In  case  of  a  return  type  tunnel,  an  amount 
of  air  equal  to  the  driver  flow  rate  is 
bled  off atsome  point  in  the  cycle.  Increased 
refrigeration  capacity  is  required  to 
handle  the  heat  load  of  the  driver.  The 
main  disadvantage  of  the  induction  systems 
is  the  lower  efficiency  compared  with  more 
conventional  means,  but  in  many  applications 
this  consideration  must  be  of  secondary 
iBg>ortance. 


3.6  Diffuaer 

The  diffuser  presents  no  special  diffi¬ 
culties  in  an  icing  wind  tunnel,  and  should 
be  designed  in  the  same  way  as  the  diffuser 
in  an  ordinary  tunnel. 


3.7  Refrigeration 

There  are  many  refrigeration  cycles 
that  nay  be  utilized  in  an  icing  wind 
tunnel  facility  and  the  choice  depends 
upon  many  factors  such  as  the  services  and 
equipment  available  at  the  site. 


(a)  To  study  the  case  of  a  closed  return 
tunnel;  consider,  cn  thermodynamic  diagrams, 
the  possible  refrigeration  cycles  that  could 
be  used.  Figures  4  and  5  are  temperature- 
entropy  and  pressure-volume  diagrams 
illustrating  the  possible  processes  by  which 
air  can  be  cooled. 


La  soufflerie  peut  aussl  etre  actionnee 
par  up  ejecteur  et  ceci  presente  des  avan- 
tages  dans  les  etudes  de  givrage.  Un  schema 
de  sou'flerie  a  induction  est  represente'  sur 
la  figure  31  une  ejection  d'air  comprime  a 
travers  des  fentes  prevues  dans  la  paroi, 
provoque  le  courant  d’air  principal  dans  ia 
soufflerie.  Le  grand  avantage  de  ce  dis- 
pouitif  est  d’evlter  la  presence  de  tout 
obstacle  dans  le  courant  de  r.uage  givrant. 
Ordinairement,  le  fluide  injecte’  est  tr&s 
au-dessus  do  zero  degre,  de  sorte  que  la 
glace  ne  peut  se  former  sur  les  elements  de 
ia  soufflerie  situes  en  aval  de  1’ ejecteur. 
Dans  le  cas  d’ un  tunnel  a  retour,  un  debit 
d'air  egai  a  celui  qui  est  lnjecte  se  trouve 
refoule  a  l’exterieur  en  une  section  conve- 
nable  du  circuit.  Un  accroissement  de  puis¬ 
sance  frigorifique  est  necessaire  pour  com- 
penser  l’apport  de  chaleur  par  1'air  injecte 
puls  refoule  au  cours  d’ un  cycle.  Le 
principal  Inconvenient  dusystcme  a  induction 
est  son  rendement,  inferieur  a  celui  des 
souffleries  plus  classiques,  mais,  dans 
beaucoup  d* applications,  cette  consideration 
peut  etre  d’ importance  secondaire. 


3.6  Diffuweur 

La  realisation  d’ un  dlffuseur  d’une 
soufflerie  de  givrage  ne  presente  pas  de 
difficultes  partlculieres;  on  le  construira 
comme  pour  une  soufflerie  ordinaire. 


3.7  Refroidiairaent 

Plusleurs  cycles  de  refroidissement  peu- 
vent  etre  utilises  dans  une  Installation  de 
soufflerie  de  givrage  et  le  choix  depend  de 
plusleurs  facteurs,  en  partlculier  des 
possibility's  au  lieu  d’etabllssement. 

(a)  Considerons,  sur  les  diagrammes  thermo- 
dynaaiques,  les  cycles  de  refroidissement 
d’air  qui  pourralent  etre  utilises  dans  le 
cas  d’un  tunnel  u  retour.  La  figure  4  est 
le  diagramme  temperature-entropie;  la 
figure  5,  le  diagrarae  pression-volume. 
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The  most  obvious  path  is  that  of 
direct  cooling  of  the  air  at  constant 
pressure  by  a  low  temperature  source  (path 
A  to  B).  This  rould  involve  a  heat-exchanger 
supplied  by  a  cold  vapor  or  liquid  such  as 
by  standard  freon  gas  compression  refrigera¬ 
tion.  The  cost  of  the  refrigeration- 
equipment  is,  in  this  case,  quite  large. 
The  freon  cooling  coils  will  frost  if  the 
air  entering  these  coils  is  humid  and  such 
frost  particles  could  serve  as  ncclei  which 
could  cause  freeze-out  of  the  supercooled 
droplets. 

Another  possible  cycle  is  the  direct 
isentropic  expansion  of  atmospheric  air 
(path  A  to  Ei  to  a  sub-atmospheric  pressure. 
After  the  test  section,  the  air  is  compressed 
back  to  atmospheric  pressure.  This  process 
eliminates  the  need  of  a  heat  exchanger 
and  the  power  requirements  are  minimized 
because  the  weight  flow  of  air  is  small 
at  these  reduced  pressures.  The  system 
has  the  disadvantage  of  producing  a  low 
density  alrstream  which  does  not  duplicate 
actual  atmospheric  icing  conditions.  The 
entire  tunnel  system  is  under  vacuum  con¬ 
ditions  during  operation  and  the  structural 
problems  associated  with  the  construction  of 
such  a  tunnel  would  be  large. 

The  cycle  represented  by  path  ACDB,  with 
refrigeration  of  co^ressed  air,  seems  to 
offer  much  promise  as  a  means  of  air  cycle 
refrigeration.  Air  is  compressed  lsentropic- 
ally  from  A  to  C;  heat  is  rejected  from  C 
to  D;  air  is  expanded  i3entropically  from  D 
to  B.  (Ta  -  TR)  represents  the  temperature 
reduction  obtained  from  the  process.  Com¬ 
pression  inefficiencies  would  require  a 
higher  compression  power  to  obtain  a  given 
pressure  rise  giving  a  higher  compressed  air 
temperature  (pc  jt  C').  This  higher  com¬ 
pression  temperature  would  reflect  in 
a  higher  required  heat  transfer  in  order 
to  obtain  temperature  Tp.  Ineffici¬ 
encies  of  the  turbine  expansion  would 
yield  a  higher  expandeu  air  tempera¬ 
ture  (point  B').  As  would  be  expected, 
higher  compression  ratios  yield  lower  final 


Le  procede  le  plus  simple  est  le  refro i- 
dissement  de  l 'air  a  pression  consiante  a 
l’aide  d’une  source  froide  (chemindeA  a  B). 
Ce  procede  impllque  1' existence  d’  unechangear 
alimente  par  un  fluide  froid,  par  exemple, 
par  du  freon  fourni  par  une  machine  £Vi- 
gorifique  a  compression.  Le  prix  d’un  tel 
equipement  frlgorifique  est  tres  eleve'.  Les 
serpentin3  refroidisseurs  parcourus  par  le 
freon  givrent  si  l’air  est  humide  ot  les 
particules  de  glace  ^’•vent  denoyaux  pouvant 
provoquer  la  cessation  de  surfusion  des 
gouttelettes  du  nuage  givrant. 

Un  autre  cycle  possible  est  la  detente 
isentropique  directe  de  I'air  atmospherique 
(chemln  de  A  a  E).  En  aval  de  la  veine 
d’essai.  I’air  est  comprime,  pour  le  ramener 
a  la  pression  atmospherique.  Ce  procede' 
elimlne  l’echangeur  et  la  denande  en  puis¬ 
sance  est  reduite  car,  a  falble  pression,  le 
poids  d’air  refroidi  est  petit.  Le  cycle  a 
1’ inconvenient  de  produire  un  courant  d’air 
a  falble  pression  qui  ne  permet  pas  de 
reproduire  les  conditions  r&lles  de  glvrage 
atmospherique.  En  outre,  la  soufflerie  tout 
entiere  est  en  depression  mu  cours  du  fonc- 
tionnement  et  des  problemes  de  structure 
lmport&nts  se  posent  pour  la  construction. 

Le  refroidissement  de  I'air  comprime 
suivi  de  detente  (chemin  ACDB)  parait  etre 
un  cycle  plus  lnteressant  :  l’airest  comprime' 
isentroplquement,  de  A  a  C;  de  la  chaleur 
est  enlevee  a  l’air,  de  C  t  D;  l’air  est 
detendu  isentroplquement,  de  D  a  B.  Le 
refroidissement  obtenu  au  cours  de  1’ opera¬ 
tion  est  TA-T&.  En  fait,  lanon-reversibilite 
de  la  compression  demande  un  travail  de  com¬ 
pression  plus  eleve  que  celui  prevu  par  le 
dlagramme  pour  arrlver  a  la  mime  pression 
Pjl  la  temperature  est  done  superieure  a  Tc 
a  la  fin  de  la  compression  (point  C'),  Pour 
obtenir,  par  refroidissement  de  I’air  con- 
prime,  la  temperature  T«,  llfaut  done  enlever 
plus  de  chaleur.  De  aerne,  la  non-reversibi- 
litede  la  detente  dans  la  turbine  conduit  a 
une  temperature  plus  eleve'e  de  l’air  de'tendu 
a  la  pression  Pj (point  B').  Comae  il  falleit 
s’y  attendre,  plus  eleve'  sera  le  rapport  de 
compression,  plus  basse  sera  la  temperature 
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temperatures  as  long  as  the  heat  exchanger 
can  handle  the  load  (Pig. 5). 


(b)  In  designing  the  refrigeration  for  an 
icing  wind  tunnel,  it  is  important  to 
consider  methods  for  controlling  the  tem¬ 
perature  of  the  air  stream.  It  is  desirable 
that  tunnel  operators  be  able  to  maintain 
its  temperature  at  any  fixed  value  and  also 
be  able  to  change  the  temperature  to  another 
value  Quickly.  The  second  characteristic 
avoids  excessive  delays  while  taking  data 
at  different  temperatures  and  permits  tests 
simulating  transient  conditions  such  as 
when  an  aircraft  flies  into  an  air  mass 
of  a  different  temperature. 


The  chief  difficulty  in  controlling  the 
temperatnre  is  that  the  large  tnermal 
capacity  of  the  refrigeration  equipment 
(which  represents  the  preponderant  part  of 
the  thermal  capacity  of  the  whole  tunnel) 
responds  very  sluggishly  to  changes  in  the 
operating  controls  of  the  refrigeration 
equipment.  In  ordei  to  obtain  rapid  control 
of  the  tunnel  temperature  it  is  necessary 
to  de-couple  the  thermal  capacity  of  the 
refrigeration  system  from  that  of  the 
tunnel  and  provide  means  of  regulating 
the  temperature  other  than  through  the 
refrigerator. 


One  way  to  do  thla  is  to  divide  the 
air  stream  so  that  only  part  of  it  passes 
in  contact  with  the  cooling  colls,  the 
two  streams  being  mixed  again  before 
passing  through  the  other  parts  of  the 
tunnel.  Then,  by  controlling  the  fraction 
of  air  that  passes  in  contact  with  the 
cooling  colls,  the  tunnel  temperature 
could  be  controlled. 


finale  pour  un  meae  refroldlssement  (fig. 5) 
eals  encore  faut-il  quc  1’echangeur  de 
chaleur  puisse  supporter  la  presslon 
realisee. 


(b)  Dans  le  projet  de  refroldlssement  d’une 
soufflerie  de  givrage,  il  convient  d'etudier 
avec  soin  les  nethodes  de  controle  de  la 
temperature  du  courant  d’air.  II  est  Sou- 
haltable,  en  effet,  cue  les  experlmentateurs 
puissent,  d’une  part,  maintenir  la  tempera¬ 
ture  a  uno  valeur  flxee  a  l’avance,  d’ autre 
part,  passer  rapldement  d'une  temperature  a 
une  autre.  Cette  derniere  condition,  si 
elle  est  satlsfaite,  evite  des  pertes  de 
temps  quand  il  est  necessalre  d'etudier  un 
phenomene  en  fonctlon  de  la  temperature  et 
permet  des  essais  reproduisant  les  conditions 
transltoires  qui  se presenter/,,  quand  un  avion 
vole  dans  une  atmosphere  ou  la  temperature 
evolue  rapldement. 


La  principale  difficulte  que  l’on  ren¬ 
contre  dans  le  contr6le  de  la  temperature 
est  que  la  grande  capaclte  thermique  de 
r installation  frigorifique,  qui  represente 
la  plus  grande  partie  de  la  capaclte  tbermi- 
que  de  1* ensemble  de  la  soufflerie,  freine 
considerablement  les  variations  que  commandent 
les  apparells  de  controle  de  cette  installa¬ 
tion.  En  vue  de  re'duire  l’inertie  thermique 
de  la  soufflerie,  ilest  necessalre  deneparer 
la  capaclte  thermique  de  1* installation 
frigorifique  de  celle  de  la  soufflerie  et  de 
trouver  le  moyen  de  regler  la  temperature 
autrement  que  per  action  sur  la  machine 
frigorifique. 


Un  premier  moyen  consists  a  dlvlser  le 
courant  d’air  en  deux,  desorte  qu’ une  partie 
seulement  de  ce  courant  soit  refroldle  par 
les  serpentina,  les  deux  parties  seme langeant 
it  nouveau  pour  parcourir  le  reste  du  circuit 
de  la  soufflerie.  Le  contr&le  de  la  tempera¬ 
ture  dans  la  veine  se  fait  alors  en  reglant 
la’ fraction  de  courant  qui  passe  dans 
1*  echangeur. 


i If? 


Another  way  to  control  the  temperature 
Is  to  hare  tea™  and  a  cold  brine  reservoir, 
using  the  refrigeration  equipment  to  cool 
the  cold  reservoir.  A  mixture  of  brine  fro* 
the  two  reservoirs  can  then  be  circulated 
through  the  cooling  colls  of  the  tunnel, 
and  by  controlling  the  fraction  drawn  from 
the  two  reservoirs,  the  tunnel  temperature 
can  be  controlled.  Considerable  brine 
storage  is  needed  for  this  method  but  there 
is  an  advantage  that  a  smaller  refrigeration 
plant  Is  required  since  it  can  run  long 
periods  of  time  extracting  the  heat  that 
enters  the  cold  brine  during  the  few  hour? 
of  tunnel  operation. 


(c)  Open  end  tunnels  in  which  air  is  drawn 
from  the  atmosphere* passes  through  the 
tunnel,  and  is  then  exhausted,  can  t  >  used 
to  advantage  in  northern  latitudes  or  high 
elevation  where  there  is  cold  natural  air. 
Where  installations  are  at  a  high  elevation, 
the  atmosphere  may  also  furnish  natural 
supercooled  clouds. 


Open  circuit  tunnels  are  inexpensive  to 
build,  easier  to  operate,  and,  in  general, 
represent  the  minimum  of  difficulty  from  ice 
particles;  on  the  other  hand,  they  are  costly 
of  refrigeration  unless  naturally  cold  air 
is  available. 


On  the  other  hand,  closed  circuit  wind 
tunnels,  either  o.  the  vapor  compression 
type  or  of  the  air  cycle  type,  offer  year 
round  service  and  the  best  economy  of 
refrigeration,  requiring  in  exchange  costly 
tunnel  design.  They  can  be  made  of  the 
variable  density  type,  but  this  introduces 
additional  structural  considerations. 


Vn  autre  moyen  est  d’ avoir  deux  rescr 
volrs  contenant  Pen  de  la  sauaue  chaude, 
1' autre  de  la  saumure  frolde,  cette  demiere 
etant  refroidle  par  la  machine  frlgorlflque 
Daws  P  echangeur  de  la  soufflerie,  passe 
alors  un  melange  des  deux  saumures  fait  dans 
des  proportions  que  regie  a  chaque  instant 
la  sonde  thermique  situee  dans  la  veine. 
Une  quantite  considerable  de  saumure  est 
imobilisee  par  ce  precede'  male,  en  compen¬ 
sation.  la  puissance  frlgorlflque  de  1*  instal¬ 
lation  peut  etre  redulte,  puisque  la  grande 
masse  de  sawure  permet  le  stokage  du  froid: 
la  saumure  sera  refroidle  non  seulement  au 
cours  du  fonctlonnement  de  la  soufflerie  nais 
encore  pendant  les  longues  perlcdes  on  la 
soufflerie  est  inactive. 


(c)  Des  soufflerles  type  Eiffel,  pour  les- 
quelles  l*alr  est  prls  puls,  apres  avoir 
traverse  la  base,  rejete  dans  1'  atmosphere, 
peuvent  Stre  util < sees  avec  profit  dans  les 
regions  de  grande  latitude  ou  altitude  ou 
l’air  est  naturelleaent  froid.  Si  les 
installations  sont  a  une  altitude  e levee,  il 
est,  en  outre,  possible  d’utlllser  des 
nuages  givrants  naturela. 


Les  soufflerles  type  Eiffel  sont  de 
construction  bon  march£,  de  manipulation 
facile  et,  en  general,  la  presence  de 
particules  de  glace  y  cree  le  minimum  de 
dlfflcultes.  En  revanche,  le  ref  re  idi88ese,it 
de  ces  soufflerles  est  couteux  k  mol ns  que 
Pair  soit,  dans  P atmosphere,  assez  froid 
pour  pouvoir  &tre  directement  utilise. 


En  coaparalson,  les  soufflerles  a  rctour, 
quel  que  soit  le  type  d’  installation  fri- 
gorifique 'compression  de  vapeur  ou  compres¬ 
sion  d’air)  per met  un  service  continu  durant 
toute  P  an nee  et  une  economic  de  puissance 
frlgorlflque;  le  prix  de  la  construction  est 
plus  eleve.  Ces  soufflerles  peuvent  etre 
a  densite  variable,  nais  cela  introduit  des 
probl ernes  de  structure  supplenentaires. 
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4.  EVALUATION  OF  THE  RESULTS 

or  icaNg  wind 

TUNNELS 

Even  a  well  designed  icing  wind  tunnel 
is  deficient  in  a  nuwber  of  respects  in 
its  reproduction  of  the  icing  conditions 
found  in  flight,  and  these  must  be  kept  in 
Bind  when  using  tunnels  or  evaluating 
results  from  them.  The  two  chief  deficiencies 
of  wind  tunnels  are  failure  to  achieve 
similitude  in  the  smaller  scale  of  the 
tunnel  and  failure  to  reproduce  icing  con¬ 
ditions  in  the  test  section. 


4.1  Similitude 

In  order  for  conditions  in  the  wind  tunnel 
to  be  comparable  to  those  in  an  icing  cloud 
encountered  in  flight,  it  is  necesoary 
first  to  take  account  of  conditions  of 
similitude  of  Mechanics  of  Suspensions,  as 
described  in  Chapter  1.  The  two  conditions 
of  similitude  governing  drop  impingement 
are  that  the  quantities  should  be  the  same 
in  flight  as  in  the  test  (sec  Chapter  1),  viz. 


4.  INTERPRETATION  DES  RESULTATS 

08TENUS  DANS  UNE  GOUFFLERIE 

DE  GIVRAGE 

Meme  bien  projete's,  une  soufflerie  de 
glvrage  ne  sauralt  reproduire  en  tous  points 
les  conditions  de  glvrage  que  l'on  rencontre 
en  vol  et  cela  doit  toujours  etre  present  a 
I'esprit  dans  1* utilisation  des  souffleries 
ou  dans  1* interpretation  des  resultats 
qu* elles  ont  fournis.  Les  deux  princlpales 
imperfections,  de  caractfcre  systematique, 
des  souffleries  de  glvrage  sont,  d’une  part, 
que  la  similitude  entre  les  phenomenes  en 
vol  et  les  essais  a  echelle  reduite,  en 
soufflerie  n’est  pas  completement  realise'e 
et,  d’ autre  part  que  la  reproduction  dans 
la  veine  des  conditions  n&turelles  de  gl¬ 
vrage  n*  est  pas  entlerement  assuree. 

4.1  Similitude 

Pour  que  les  conditions  de  glvrage  dans 
une  soufflerie  soient  comparables  a  celles 
rencontrees  au  cours  d* un  vol,  ilest  d' abord 
necessaire  de  tenir  compte  des  conditions  de 
similitude  de  la  Mecanique  des  Suspens ions, 
exposees  au  chapitre  1.  On  salt  que  les  deux 
conditions  de  similitude  regissant  1* impact 
des  gouttelettes  sur  le  corps  etudie'  sont 
fix^es  paries  deux  parametres  (voirchapitre  1) 


K 


w> 

hi 


and 


The  consequence  of  the  similarity 
conditions  arc  that  when  the  scale  of  the 
body  is  changed  by  a  factor  n,  other  quan¬ 
tities  must  be  changed  thus: 


Comme  consequence  des  conditions  de 
similitude,  la  modification  de  1* echelle  des 
dimensions,  quand  on  passe  du  corps  au 
modele  en  soufflerie,  entraine  la  modifica¬ 
tion  d’  autres  grandeurs  (passage  de  la 
grandeur  G  du  corps  a  la  grandeur  G'  du 
modele): 


C'  =  nC;  D'  n  nD;  qj  =  U^/n; 

Pk  ^  P*  Pk  = 
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where  dashed  quantities  Indicate  test  con¬ 
ditions  and  undashed  flight  conditions. 
Therefore,  the  size  of  the  model  can  be 
reduced  and  similarity  maintained  only  by 
reducing  the  diameter  of  the  droplets  and 
Increasing  the  velocity.  In  most  cases,  it 
is  not  possible  to  increase  the  velocity 
to  any  great  extent,  and  small  scale  experi¬ 
mentation  cannot  achieve  similitude  with 
its  full  scale  counterpart. 

Furthermore,  if  the  purpose  of  the  test 
is  to  study  an  anti-icing  or  a  thermal 
de-icing  system,  it  is  also  necessary  to 
conform  to  conditions  of  similitude  concern¬ 
ing  heat  transfer  and  mass  transfer. 

The  additional  conditions  for  similitude 
when  heat  transfer  is  taking  place  are  that 
each  of  the  parameters 


Alnsi,  lesdimensions  du  corps  ne  peuvsnt 
etre  re'duites,  tout  en  maintenant  la  simili¬ 
tude,  que  si  le  diametre  des  goutteleties 
est  dlmlnue  et  si  la  vitense  est  augments 
dans  le  meme  rapport.  Dans  la  plupart  des 
cas,  11  n’est  pas  possible  d’accroitre 
beaucoup  la  vltesse  et,  par  suite,  1* experi¬ 
mentation  a  petite  ecbelle  est  incapable  de 
reproduire  exactement  les  phenomenes  en 
vraie  grandeur. 

En  outre,  si  le  but  de  l’essai  est 
d’etudier  un  dlspositif  d’antigivrage  ou  de 
degivrage  thermique,  il  faut  egalemeni 
satisfairi  aux  conditions  de  s  imilitude 
regissant  le  transport  de  chaleur  et  le 
transport  de  masse.  D’ autres  conditions  de 
similitude  intervlennent  quand  ily  a  echange 
de  chaleur  :  ces  conditions  peuvent  etre 
deflnles  par  1* identlte*  dans  lces3al  et  en 
vol,  des  paramhtres 


should  have  the  same  value  in  the  test  as  in 
flight.  In  these  expressions,  is  the 
latent  heat  of  vaporization  of  the  water,  T 
is  a  temperature  that  characterizes  the 
system,  cp  Is  the  specific  heat  capacity 
of  the  air,  w  Is  the  liquid-water  content 
of  the  air,  and  a  is  the  thermal  diffuslvity 
of  the  air.  It  is  an  immediate  consequence 
of  the  first  condition  that,  if  water  and 
air  are  used  in  the  test,  the  temperature 
of  the  test  must  be  the  same  as  those  in 
flight.  The  second  and  third  conditions 
Introduce  parametura  which,  with  a  proper 
choice  of  the  Independent  variables,  could 
be  neglected  in  treating  the  mechanical 
phenomena  alone,  but  which  cannot  be 
disregarded  when  heat  is  transferred. 

No  new  considerations  are  introduced 
by  mass  transfer,  and  if  the  conditions 
for  similarity  with  heat  transfer  are 
satisfied,  those  for  mass  transfer  will  be 
as  well. 


Dans  ces  expressions,  Ly  est  la  chaleur 
latente  de  vaporisation  de  l’eau,  T  est  une 
temperature  qui  caracterlse  le  systeme,  cp 
est  la  chaleur  specif ique  de  l’air,  w  est  la 
teneur  en  eau  llquide  de  l’alr  et  a  la 
diffuslvite  theraique  de  l’air.  Pulsque 
1’air  et  Veau  intervlennent  tcujours  dans 
l’essai,  la  valeur  du  parametre  X  ne  peut 
etre  la  meme  dans  l’essai  et  en  vol  que  si 
les  temperatures  sont  les  asmes  au  ccurs  de 
l'essai  et  au  cours  du  vol.  Les  parametres 
E  et  P^,  peuvent  ne  pas  intervenir  dans  le 
phenomene  mecanlque  scul  si  l'on  cholsit 
convenablement  les  variables  independantes 
aals  pour  1’ etude  de  la  transmission  de 
chaleur,  ils  doivent  etre  pris  en  considera¬ 
tion. 

Si  les  conditions  de  similitude  pour  le 
transport  de  chaleur  sont  satiefaites,  il  en 
sera  de  meme  des  conditions  poor  le  transport 
de  masse,  de  sorte  qu’il  y  a  rien  de  plus  a 
dire  a  ce  sujet. 


I 
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It  is  possible,  with  ingenuity,  to 
minimize  the  deficiencies  of  a  small  tunnel. 
One  method  of  doing  this  is  to  distort  the 
model  so  that  the  front  part  is  fullscale 
but  the  rear  part  is  foreshortened  enough 
to  permit  the  model  to  go  into  the  test 
section.  The  drop  Impingement  and  heat 
transfer  phenomena  on  the  forward  part  of 
the  model  are  little  affected  by  the 
changes  downstream  and  measurements  approx¬ 
imate  what  they  would  be  on  a  full  scale 
model. 

4.2  Conditions  in  the 
Test  Section 


Avec  un  peu  d'h&bilete,  11  est  posslb1e 
de  minlmlser  les  insuffisances  de  1’ experi¬ 
mentation  a  echelle  reduite.  L’ un  des 
procedes  consiste  a faire  un  modele  different 
du  corps  :  la  partie  frontale  du  modele  est 
a  la  meme  echelle  que  celle  du  corps  mais  sa 
partie  arriere  est  plus  courte  que  celle  du 
corps.  Ainsi,  dans  certains  cas,  le  modele 
peut  etre  introduit  dans  la  velne  d'essai 
sans  que  la  captation  des  gouttelettes  et 
les  phenomenes  de  convection  sur  la  partie 
ament  solent  sensiblemect  differents  de  ceux 
que  l’on  observerait  sur  un  modele  en  vr&le 
grandeur,  les  modifications  apportees  a 
1' arriere  n'ayant  qu* une  faible  repercussion 
sur  l’^coulement  amont. 


The  acceleration  in  the  inlet  nozzle 
entails  a  rapid  decrease  in  the  pressure 
and  temperature  of  the  air  as  it  approaches 
the  test  section.  The  changes  in  pressure 
and  temperatu-e  are  small  at  low  velocities 
and  can  be  neglected,  but  they  become  larger 
and  have  an  appreciable  effect  at  higher 
velocities. 

The  first  effect  is  that  the  droplet*, 
being  unable  to  cool  as  fast  a*  the  air,  are 
at  a  higher  temperature  than  the  air  when 
they  impinge  on  the  model.  To  give  an 
idea  of  the  magnitudes  involved.  Hardy11 
calculates  that  the  temperature  difference 
between  a  25  micron  droplet  and  its  environ¬ 
ment  decays  to  5f  of  ita  Initial  value 
In  0.017  aec.  Rush  and  Vardlaw12  give 
an  example  of  an  inlet  section  with  a 
otralght  tapered  duct  and  final  velocity 
of  600  ft/sec  where,  immediately  before 
the  test  section,  the  temperature  of  the 
air  dropped  to  8.5%  in  0.0015  sec.  Building 
the  tunnel  with  a  longer  inlet  nozzle  or 
test  section  would  give  the  droplet  longer 
to  cool  to  the  temperature  of  the  air, 
but  both  energy  and  space  requirements 
limit  the  practicability  of  this  remedy. 
Fortunately,  in  many  cases  it  is  not  a 
serious  defect  that  the  drops  are  warmer  than 
the  air,  because  the  sensible  heat  energy 
of  the  droplet  is  small  compared  to  the 
latent  beat  of  phase  changes  which  occur  in 
the  process. 


4.2  Condi ti ons  dans  la 
Veine  d'Easai 

L’ acceleration  du  courant  d’air  dans  le 
collecteur  entralne  une  diminution  rapide  de 
la  presslon  et  de  la  temperature  de  l'alr, 
diminution  peu  important^  et  negligeable  aux 
basses  vltesses  mais  qui  devlent  plus 
importante  et  peut  avoir  des  sffets  apprecia¬ 
ble*  aux  vltesses  plus  elevees. 

En  premier  lieu,  les  gouttelettes  ne  se 
refroidissant  pas  aussi  vite  que  l’air,  sont 
a  une  temperature  plus  elevee  que  celle  de 
l'air  quand  ellea  frappent  le  modele.  Pour 
donner  une  idee  des  grandeurs  en  presence, 
indlquons  que,  d’apres  Hardy11,  ladlffe'rence 
de  temperature  entro  une  gouttelette  de  25 
microns  et  l’alr  qui  l’envlronne  dlminue  -de 
5%  de  sa  valeur  initlale  dans  nn  temps  de 
0,017  seconde  et  que,  d’apres  Rush  et 
Wardlam1*,  dsns  Is  portion  aval  d’  un  collec¬ 
teur  tronconlque,  conduisant  a  une  veine  ou 
la  vitesse  ec*  de  180v/s,  Is  temperature  de 
l’sir  s’sbaisse  de  8,5°C  en  0,0015  seconde. 
L’ al longesMtt  du  collocteur  ou  de  la  velne 
permettralt  aux  gouttelettes  d’attelndre  une 
temperature  plus  volsine  de  celle  de  l'air 
dsns  Is  velne,  mais  11  faut  tenir  coipte  de 
1’  encomb rement  et  des  pertes  dn  puissance 
qn’entraine  un  tel  allongement.  Heureusement, 
dans  beaufcoup  de  cas,  1’ inconvenient  n’est 
pas  tres  grave  que  les  gouttolettes  solent 
moins  froldes  que  l’sir,  car  l’enthalpie  due 
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A  more  serious  trouble  arises  because, 
as  the  air  cools,  Its  saturation  vapor 
pressure  becomes  leas.  Therefore,  If  the. 
air  is  saturated  upstream  or  nearly  so,  the 
saturation  vapor  pressure  m  the  test  section 
vill  be  less  than  the  actual  vapor  pressure 
upstreau.  Under  these  conditions,  it  is 
conceivable  that  cocdensitlon  occurs  or 
that  the  air  becomes  supersaturated. 
Trlbus  and  Klein13  and  Rush1*  indicate, 
however,  that  for  conditions  usual  in  wind 
tunnels,  condensation  is  negligible  and 
there  la  the  same  amount  of  water  vapour  in 
the  air  at  the  test  section  as  at  the 
entrance  to  the  inlet  nozzle.  The  way  in 
which  the  supersaturation  affects  measure¬ 
ments  on  t.  model  can  be  seen  by  considering 
the  stagnation  region  of  a  non-conduct ive 
body  moving  through  a  cloud  at  high  speed. 


In  s  natural  cloud,  the  temperature 
of  the  surface  of  the  body  rises  as  a 
result  of  aerodynamic  heating,  and  since 
the  vapor  pressure  of  the  water  vapor  on 
the  warmer  sur'ace  is  greater  tha  that  of 
the  water  vapor  in  the  surrounding  saturated 
air,  evaporation  from  the  surface  occurs. 
The  surface  assumes  some  steady  state 
temperature  which  depends  on  the  evaporative 
cooling  among  other  factors.  On  the  other 
hand,  if  the  body  is  in  a  wind  tunnel  where 
the  air  is  saturated  at  a  point  upstream 
of  the  test  section  i id  thus  is  super¬ 
saturated  at  the  test  "'tlon,  the  vapor 
pressure  of  the  liquid  wacer  on  the  warmer 
surface  of  the  body  nlll  be  just  the  sane 
as  that  of  the  surrounding  vapor  and  no 
evaporation  will  take  place.  Although  the 
details  are  somewhat  different,  the  same 
argument  applies  if  the  body  is  heated  by 
some  ice  protection  system.  In  all  cases  the 


a  l’ecart  de  temperature  entre  lea  goutte- 
lettes  et  Pair  est  falble  par  rapport  a 
l'enthalpie  nise  en  Jeu  par  les  changemeuts 
d'etat  que  sublt  1'eau  des  t;out  telettes 
rencontrant  If  modele. 

Un  defeat  beaucoup  plus  serieux  est  du  a 
la  diminution  de  Impression  de  saturation  de 
la  vapeur  d'eau  qulacconpagne  lerefroidlsse- 
ment  de  Pair  dans  le  collecteur.  Si  l'air 
est  sature  ou  presque  sature  a  l'aeont  du 
collecteur,  la  pression  de  saturation  de  la 
vapeur  d'eau  dans  la  veine  d'essai  sera 
inferieure  a  la  pression  de  la  vapeur  d'eau 
a  I'auont  du  collecteur  et,  dans  ces  condi¬ 
tions,  oubien  il  y  aura  condensation  ou  blen 
Pair  sera  sursature.  Les  calculs  de  Tribus 
et  Klein13  et  ceux  de  Rush1*  montrent  que, 
dans  les  conditions  que  1* on  rencontrs 
habitue llement,  la  condensation  est  negliges- 
ble  et  qu’ 11  y  a  pratiquemont  la  m£me 
quantity  de  vapeur  d'eau  dans  Pair  dans  la 
velne  d’ experience  et  l  P entree  du  collec¬ 
teur.  Reste  done  a  conside'rer  les  effets 
dus  a  la  sursaturatlon,  et,  pour  cela, 
examlnons  ce  qul  se  passe  dan«  la  region 
d’  arret  d’  un  corps  non  conducteur  en  mouve- 
aent  relatlf  a  grande  vltesse  dans  un  nuage. 

Dans  un  nuage  nmturel,  la  temperature  de 
la  surface  du  corps  s’eleve  par  suite  de 
P echauf fement  aerodynamlque  et,  puslque  la 
pression  de  vapeur  d'eau  sur  la  surface  plus 
chaude  est  superieure  a  celle  qui  existe 
dans  l’alr  environnant,  l'eau  qui  recouvre 
la  surf  ace  va  s'  Ivaporer;  en  regime  permanent,, 
la  surface  va  prendre  une  temperature  qui 
depend,  entre  autres  facteurs,  de  la  vltesse 
d’ evaporation.  Dsns  le  cas  ou  le  corps  est 
place  dans  une  veins  de  soufflerle.  Pair 
etant  sature  a  l'axmt  du  collecteur  et,  par 
suite,  sursature  dans  la  veine,  la  pression 
de  vapeur  de  l'eau  qui  recouvre  la  region 
d’ arret  du  corps  sera  precise sent  la  pression 
de  vapeur  d’eau  dans  la  veine  (ou  \  l'amont 
du  collecteur)  et  il  n'y  aura  pas  d’  evapora¬ 
tion.  Quolque  les  conditions  solent  diff£- 
rentes,  11  est  facile  de  voir  que  des  dlff i- 
cultes  analogues  se  presentent  si  le  corps 
est  chauffe  a  l'aide  d' un  disposltif  de 
protection.  Dans  tous  les  cas,  les 
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temperature  and  the  heat  and  mass  transfer 
relationships  will  be  somewhat  altered. 


A  possible  remedy  for  the  saturation 
would  be  to  have  the  air  less  than  saturated 
when  It  enters  the  nozzle.  There  are,  how¬ 
ever,  formidable  difficulties  in  controlling 
the  water  vapor  content  of  the  air  in  contact 
with  water  droplets  at  anything  less  than 
saturation,  especially  when  It  is  necessary 
to  mix  the  droplets  and  air  thoroughly  to 
obtain  a  uniform  distribution  of  the  liquid 
water. 


Another  respect  In  which  the  conditions 
in  the  test  section  of  a  wind  tunnel  fall 
to  completely  reproduce  flight  conditions  is 
that  there  is  always  a  certain  amount  of 
small  scale  turbulence  In  the  tunnel,  whereas 
the  air  encountered  in  flight  Is  usually 
very  free  of  It.  This  hc.s  the  effect  of 
Increasing  the  heat  transfer  rate  from  the 
model,  especially  near  the  leading  edge. 


4.3  Conclusions 

Icing  wind  tunnels  are  very  valuable 
in  developing  ice  protection  equipment  for 
aircraft.  They  make  possible  the  testing 
of  theories  and  equipment  in  a  fraction 
of  the  time  and  at  a  fraction  of  the  cost 
that  would  be  required  for  flight  conditions, 
but  In  using  tunnels  or  Interpreting 
results  from  then  it  is  always  necessary 
to  do  so  thoughtfully,  keeping  in  mind 
the  differences  between  flight  and  tunnel 
conditions. 


relations  entre  la  temperature  et  les  trans¬ 
ports  de  chaleur  et  de  masse  seront  mod if lees 
quand  on  opere  en  soufflerie  au  lieu  d'op^rer 
en  vol. 

Dn  remade  possible  a  la  sursaturatlon 
seralt  d’  avoir  un  air  non  nature  a  son  entree 
dans  lecollecteur.  malsll  est  tree  difficile 
de  contrSler  le  contenu  de  l*air  en  vapeur 
d'eau  dans  le  cas  ou  cet  air,  non  sature, 
contient  des  gouttelettes  en  suspension, 
d’autant  plus  qu'  il  est  necessalre  que  le 
melange  d’air  et  de  gouttelettes  solt  aussl 
uniforms  que  possible. 

LA  turbulence  a  petite  echelle  qui  exlste 
toujours  dans  une  aoufflerle  ne  se  presente 
glne'ralement  point  dans  1’ atmosphere.  Csci 
constltue  une  autre  Imperfection  dans  la 
reproduction  du  givrage  en  soufflerie,  la 
turbulence  ayant  pour  eTfet  d’augmenter  le 
coefficient  de  convection  de  la  chaleur, 
nctaament  dans  levoisinagr  dubord  d’  attaque. 


4.3  Conclusions 

* 

Les  souffleries  de  givrage  sont  pr£- 
cieuses  pour  l1 etude  des  dispositifs  de 
defense  des  avlons;  elles  permettent  des 
essais,  d’ ordre  theoriqut,  ou  pratique,  dans 
un  temps  et  pour  un  prix  moindres  que  ceax 
que  necessltent  les  essais  en  vol.  Cependart, 
11  est  impossible  de  retrouver,  dans  les 
souffleries,  les  conditions  du  vol;  dans 
T  enplol  des  souffleries  etdaus  1'  interpreta¬ 
tion  des  resultats  qu* elles  fournissent,  11 
coovlent  d'etre  toujours  prudent  et  de  tenir 
compte  des  divers  facteurs  qui  differencient 
les  essais  en  soufflerie  des  essais  en  vol. 
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APPENDIX  I 


BRIEF  DESCRIPTION  OF  SOME  ICING 
WIND  TUNNEL  FACILITIES 


1.  NACA  ICING  TUNNEL 

(Lnria  Flight  Propulsion 
Laboratory,  Clove la. A, 

Ohio,  1944)* 

The  Lewis  Icing  Tunnel  (Pig. 6)  is  a 
single  return  closed-throat  tunnel,  the 
general  arrangement  of  which  is  shown  in 
Figure  7. 


The  tunnel  is  constructed  of  steel 
plate  and  is  heavily  insulated  on  the  outside. 
The  over-all  size  of  the  tunnel  shell  is 
about  198  ft  long  and  about  75  ft  wide.  The 
test  section  and  a  portion  of  the  entrance 
cone  and  diffuser  are  surrounded  by  a  steel 
housing  to  provide  space  for  the  essential 
test  equipment  and  operating  personnel. 
This  space  is  called  the  test  chaaber. 
Because  the  test  section  is  vented  to  the 
chaaber,  the  air  pressure  decreases  in  the 
chamber  during  operation  of  the  tunnel. 
An  air  lock  is  provided  to  perait  access 
by  personnel  to  the  chaaber  during  a  run. 
The  tunnel  is  anchored  at  each  end  of  the 
test  section  and  is  supported  by  coluans 
and  sliding  expansion  joints  at  all  other 
ends  in  order  to  allow  aoveaent  due  to 
teaperature  stresses. 


The  test  section  la  rectangular,  9  ft 
wide,  6  ft  high,  and  20  ft  long.  The  air 
enters  the  test  section  froa  a  large  rec¬ 
tangular  section  giving  a  contraction  ratio 
of  about  14  to  1.  The  maximum  tunnel  air¬ 
speed  with  icing  conditions  and  a  large 
model  in  the  test  section  is  300  a.p.h. 


BREVE  DESCRIPTION  DE  QUELQUES 
SOUFFLE!? IES  DE  GIVRAGE 


1.  SOUFFLERIE  DE  GIVRAGE 

DU  N*A.C.A.  (au  Lewis  Flight 
Propulsion  Laboratory, 

Cleveland,  Ohio,  1944)* 

Cette  soufflerie  (fig. 6),  dont  la  figure 
7  donne  la  disposition  g^n^rale,  estk  retour 
et  a  veine  fermee. 


Elle  est  construite  en  plaques  d’acier, 
et  solgneusement  isolee  de  l'extorieur.  La 
carcasse,  hors  tout,  a  60  a  de  long  et  23  a 
de  large.  La  veine  d’essai,  une  partie  du 
collecteur  et  une  partie  du  diffuseur  sont  a 
1* inter ieur  d* une  chambre  a  parois  aetalli- 
ques,  appelle  chaabre  d’essai,  qul  peraet 
d'abriter  1’ equipment  essentiel  pour  les 
essais  et  le  personnel  qui  fait  les  aesures. 
La  veine  d’essai  etant  en  relation  avec  la 
chaabre  d’essai,  la  pression  de  l’air  dans 
la  chaabre  s’  abaisse  pendant  le  fonctlonne- 
aent  de  la  soufflerie;  un  sas  peraet  l’acces 
du  personnel  &  la  chaabre  au  cours  d’ un 
essal.  La  soufflerie  est  fixee  a  chaque 
extrealte  de  la  veine  d’  essal  et  est  supportle 
par  des  colonnes  coaportant  des  joints 
d’ expansion  peraettant  le  gllsseaent  des 
diverses  parties  les  unes  sur  les  autres 
sous  1’  action  des  contraintes  tberaiques. 


La  veine  d’essai  est  rectangulalre  et  a 
2,75  a  de  large,  1,83  a  de  haut  et  6, 1  a  de 
long.  Le  collecteur,  de  section  rectangu- 
laire,  a  un  coefficient  de  contraction  de 
14.  La  vltesse  maxiaun  de  la  soufflerie, 
dans  les  conditions  de  givrage  et  avec  un 
models  de  grandes  dimensions  dans  la  veine, 
est  de  483  km/h. 


*by  Bichard  V.  Rhode,  U.  Vernon  Gray  and  the  Icing  Tunnel  Staff  of  the  N.A.C.A 
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Turning  vanes  are  used  in  all  right 
angle  corners  of  the  tunnel.  The  vanes 
downstream  of  the  test  section  and  ahead  of 
the  fan  are  steam  heated  to  prevent  icing. 


The  drive  motor  develops  4160  h.p.  Its 
power  is  supplied  by  a  motor  generator  set 
in  an  adjacent  building.  The  motor  drives  a 
25  ft  diameter  fan  having  12  blades.  The 
fan  blades  are  in  wood  with  leading  edges 
protected  by  neoprene  abrasion  shoes. 
Contravanes  are  used  ahead  of  the  fan. 


A  ventilating  tower  located  downstream 
of  the  drive  motor  permits  an  exchange  of 
tunnel  air  with  outside  air.  The  primary 
use  of  this  unit  has  been  to  provide  an 
additional  cooling  load  to  help  regulate  the 
tunnel  air  temperature  for  certain  test 
conditions.  In  addition,  a  finned  tube 
heat  exchanger  Is  available  to  provide  a 
further  means  of  regulating  the  tunnel 
air  temperature. 


A  7700  ton  capacity  refrigeration  system 
located  In  a  nearby  building  is  used  to 
cool  the  tunnel  air  to  the  required  icing 
condition.  The  normal  cooling  load  requires 
from  1200  to  2100  tons;  however,  this 
requirement  varies  with  climatic  conditions. 
Air  temperatures  as  low  as  -40°C  can  be 
obtained,  although  most  tests  are  conducted 
in  the  range  of  -3°C  to  -20°C.  Cooling 
of  the  tunnel  air  is  achieved  by  means  of 
finned  heat  exchangers  while  freon  is  used 
as  the  coolant. 


Icing  conditions  similar  to  those 
encountered  in  the  atmosphere  nre  created 
by  a  battery  of  air-water  atomizing  nozzles. 
A  view  of  the  spray  system  looking  downstream 
into  the  test  section  Is  shown  in  Figure  8. 
The  spray  nozzles  are  mounted  in  6  hori¬ 
zontal  spray  bars  and  located  to  give  a 
uniform  cloud  approximately  4  ft  x  4  ft  in 
the  test  section. 


Tous  les  coudes  a  angle  droit  de  la 
soufflerie  sont  munis  d’aubages  directeurs; 
les  aubages  en  aval  de  la  velne  d'essai  et 
en  amont  du  ventilateur  sont  chauff^s  a  la 
vapeur  pour  eviter  leur  givrage. 

he  moteur,  de  4250  chevaux,  est  alimente 
par  un  groupe-moteur  generateur,  sltue  dans 
une  bktisso  adjacente.  Ce  motour  fait  toumer 
un  ventilateur  de  12  pales  et  de  7,6m  de 
diametre.  Les  pales  sont  en  bois  avec  des 
bords  d’attaque  proteges  de  1' erosion  par 
des  revetements  en  neoprene.  Des  aubages 
redresseura  sont  disposes  en  avant  du 
ventilateur. 

Une  tour  de  ventilation,  placee  i  l’aval 
du  meteur,  permet  un  renouvel lenient  de  l'air 
du  tunnel.  La  premiere  utilisation  de  cette 
tour  a  6tc  de  fournir  un  refroidissement 
supplemental re  aidant  a  la  regulation  de  la 
temperature  du  courant  dans  certalnefl  condi¬ 
tions  d'essai.  Un  nouveau  acyen  de  regulation 
a  ensuite  ete  realise  a P aide  d’un  echangeur 
de  chmleur  a  tubes  a  ailettes. 

La  machine  frigorlflque,  d’une  puissance 
de  25  x  JO*  frigories/heure,  qui  permet  le 
refroidissement  de  l’air  de  la  soufflerie 
est  placee  dans  un  local  volsin  du  tunnel. 

La  puissance  frigorlflque  demandee  est 
normalement  de  4  x  10*  a  7  x  10*  frigories/ 
heure  ~t  vari'*  avec  les  conditions  cllmati- 
ques.  On  peut  refroidir  l’air  de  la 
soufflerie  jusqu’a  -40°C,  mats  la  plupart 
des  essais  se  font  entre  -3°C  et  -20^.  be 
refroidissement  de  l'air  est  effectue  au 
moyen  de  tubes  echangeuru  a  allettes  parcourua 
par  du  fr^on. 

Des  conditions  de  givrage  semblables  a 
•'ell'’*'!  que  l’on  rencontre  dans  1* atmosphere 
sont  obtenues  a  1' aide  d' une  batterie  de 
pulv^risnteuis  a  air.  La  figure  8  dor.ne  une 
vue  de  cette  batterie  prise  a  1’ amont  et. 
regardant  la  veine  d’essai.  Les  pulveri?e- 
teurs  sont  raontes  sur six rompes  horizontales 
et  places  de  maniere  k  donner  un  brouillard 
aussl  uniforme  que  possible  dans  la  partie 
centrale  de  la  veine  d’essai  sur  une  aire 
carree  de  1,2  m  de  cote. 


A  sketch  of  the  air-water  atomizing 
nozzles  used  in  the  spray  system  is  shown 
in  Figure  9.  The  nozzle  assembly  consists 
of  air  and  water  supply  lines,  a  stcaa-line 
to  prevent  icing  of  the  entire  strut,  and 
the  spray  nozzle  (in  Inconal).  Both  air 
and  water  are  heated  to  over  80°C  prior  to 
ejection  into  the  air  stream,  to  prevont 
freeze-out  of  droplets  by  air  temperature 
drop  in  the  expansion  region  just  downstream 
of  the  nozzle  air  orifice.  The  nozzles  were 
specially  developed  for  the  tunnel  to 
yield  droplet  sizes  ranging  from  a  median 
diameter  of  4  microns  at  low  water  flows  to 
about  20  microns  at  maximum  water  flows15. 
Air  pressures  of  60  to  80  lb/sq  in.  are  used 
to  atomize  the  water,  while  the  water 
pressures  range  from  a  few  lb/sq  in.  above 
the  air  pressure  values  up  to  140  lb/sq  In. 
The  large  water  pressure  values  correspond 
to  large  water  flows  and  large  droplet 
sizes.  The  droplets  produced  by  these 
nozzles  are  not  uniform  in  si re  hut  vary 
approximately  in  accordance  with  a  Langmuir 
D  or  E  drop  size  distribution1*.  For  a 
constant  water  flow,  the  liquid-water  content 
in  the  tunnel  varies  with  the  air  speed. 

In  addition,  the  contraction  of  the  tunnel 
entrance  cone  affects  the  droplet  paths 
and  local  water  concentration  in  the  tunnel. 
Consequently,  maximum  or  minimum  values  of 
water  content  and  droplet  size  independent 
of  tunnel  airspeed  cannot  be  stated  expli¬ 
citly. 


Un  schema  du  pulverisateur  pneumatlque 
util  ire  est  represente'  sur  la  figure  9.  Ce 
pulverisateur  eomprend  les  amenees  d'air  et 
d’eau,  1*  amenee  de  vapeur  qui  sert  a  enpecher 
le  givrage  du  carter  tout  entier  et  la  tuyere 
de  pulverisation  en  inconel.  L’air  et  1’cau 
alimentant  les  pulverisateurs  sont  portes 
tous  deux,  avant  1’ ejection  dans  le  courant 
d'air.  a  plus  de  80°C,  et  cela  pour  evlter 
la  congelation  des  gouttelettes  que  pro- 
voqueralt  le  refroidissement  de  1'  air  detendu 
a  la  sortie  du  pulverlsatear.  Les  pulve¬ 
risateurs,  specialement  realises  pour  la 
sovfflerie,  fournissent  des  gouttelettes 
dont  le  diametre  median  peut  varier  de  4 
microns,  pour  de  falbles  debits  d’eau,  a  20 
microns,  pour  les  debits  d’eau  maximum15. 

La  pression  de  l'air  qui  provcque  la  pulveri¬ 
sation  de  l'eau  eat  de  4,2  a  5,6  kg/cm*. 
La  pression  de  l’eau  peut  depasser  la 
pression  atmospherique  de  0.2kg/cm?  Jusqu’a 
10kg/cm2.  Les  pressions  d’eau  les  plus 
fortes  correspondent  aux  debits  d’eau  l»s 
plus  eleve's  et  aux  gouttelettes  les  plus 
grosses.  Les  gouttelettes  produites  par  ces 
pulverisateurs  ne  sont  pas  de  meme  grosseur 
et  la  loi  de  distribution  des  dlametres  out 
a  peu  pres  la  loi  D  ou  E  de  Langmuir  *. 
Pour  un  debit  d’eau  constant,  la  teneur  en 
eau  llquide  dans  l’air  de  la  soufflerle 
varie  avec  la  vitesae  de  l*airc  En  outre 
la  contraction  du  collecteur  agit  sur  les 
trajectolres  des  gouttelettes  et  sur  les 
concentrations  locales  en  eau  llquide  dans 
la  velne.  En  consequence,  on  ne  saurait 
fixer  explicitement  des  v&leurs  maximum  et 
mlnlmumz  de  la  teneur  en  eau  llquide  et  du 
diametre  des  gouttelettes,  ces  valeurs 
dependant  de  la  vitesse  dans  la  veine. 


The  test  section  of  the  tunnel  is 
provided  with  a  turn-table  on  which  models 
can  be  mounted  as  well  as  side-wall  trunnion 
mounts.  The  windows  provided  on  each  side 
of  the  tunnel  are  electrically  heatet  to 
permit  visual  observations  during  icing 
tests. 


La  veine  d’essai  est  equlpee  d’une  table 
toumante  sur  laquelie  peuvent  etre  irontes 
les  modeles,  le  montage  par  pivots  fixes  dens 
la  paroi  etant  ^galement  possible.  Les  fene- 
tres,  disposees  de  chaque  cote  de  la  veine, 
sont  chauffees  electriquement  pour  peraettre 
1’ observation  visuelle  durant  les  essals  de 
givrage. 
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A  balance  frame  is  provided  with  a 
6-component  force  measuring  scale  systea. 
Data  are  recorded  automatically  on  tapes  at 
each  balance.  Pressure  data  such  as  the 
drag  measurements  by  a  survey  rake  are 
obtained  using  electrically  heated  co-axial 
pressure  tubes.  All  pressure  data  are 
recorded  photographically  from  multitube 
manometer  boards.  Temperature  data  are 
recorded  on  automatic  flight  recorders.  The 
equipment  Includes  variable  transformers 
foi  power  control  to  models,  automatic 
temperature  controller  for  heated  air  to 
models,  and  various  recording  instruments 
which  are  used  to  record  tunnel  airspeed 
and  air  temperature.  An  KACA  pressure- type 
icing- r^te  meter  is  used  to  check  the  water 
content.  Special  instrumentation  is  added 
whenever  required  for  a  particular  study. 


A  separate  spray  system  consisting  of 
4  to  9  nozzles  is  used  to  Inject  dyed  water 
into  the  tunnel  for  experimental  studies 
of  droplet  Impingement  characteristics  of 
various  bodies18. 


Photographs  of  ice  formations  during  a 
test  are  obtained  with  high-speed  electronic 
flash  equipment,  while  conventional  camera 
equipment  Is  used  for  pictures  taken  in 
the  tunnel  at  the  conclusion  of  a  test. 
Color  photography  has  proved  to  be  the  most 
satisfactory  for  motion  film  recording  of 
data  in  the  presence  of  the  spray  cloud. 


Airfoil  models  normally  span  the  vertical 
height  of  the  tunnel.  Chords  of  these  models 
have  ranged  from  13  to  96  in.  or  larger. 
Horizontal  model  mounting  has  also  been 
used  occasionally.  However,  because  of  wind 
tunnel  wall  Interference  effects,  thevertical 
mounting  is  preferred.  Bodies  of  revolution 
and  inlets  tested  are  normally  less  than  36 
in.  in  diameter. 


Une  balance  a  six  composantes  permet 
1* enregistrement  autom&tlque  des  efforts. 
Les  sondes  de  press ion,  et  notamment  cel les 
du  pelgne  de  mesure  de  la  trainee,  sont 
constitutes  par  deux  tubes  coaxlaux  permet- 
trnt  un  chauffage  electrique.  Les  valeurs 
de  toutes  les  pressions  sont  slmultanement 
obtenues  par  photographie  des  tableaux  de 
tubes  manor  Strlques.  Les  valeurs  des  tempera¬ 
tures  sont  relevees  en  utilisant  des  enre- 
glstreurs  automatlques  de  vol.  L'  equlpement 
comprend  des  transformateurs  variables  pour 
regler  la  puissance  tlectrique  fournie  au 
nodele,  un  regolateur  autoaatique  de  la 
temperature  de  1*  air  chaud  clrsulant  dans  le 
modele  et  divers  appareils  enreglctreurs  qul 
sont  utilises  pour  relever  la  temperature  et 
la  vltesse  de  l’alr  dans  la  velne.  La 
mesure  de  la  teneur  en  eau  llquide  est 
obtenue  a  l'aide  d' un  indlcateur  NACA  de 
vltesse  de  givrage  dc  type  a  orifice.  One 
lnstruaentatlor  special*'  est  ajoutee,  si 
necessaire,  pour  des  etudes  particulieres. 

On  dlsposltlf  de  pulverisation  particu¬ 
lar,  constltue  de  4  a  9  unites,  sert  a 
introdulre  un  broulllanl  d'sau  celorce  dans 
la  veine,  afin  d’etudier  la  captation  des 
gouttelettes  sur  des  modeles  varies18. 

Des  photographies  ultrmrapidesdes  depots 
de  glace  peuvent  £tre  effectuees  durant  les 
esssis  al* aide  d* un  6quipement  llectronlque, 
t and  is  que  des  appareils  classiques  sont 
eaployes  pour  prendre  des  photographies  a  la 
fin  d’un  ensal.  La  photographie  en  couleur 
s’ est  avere'e  la  plus  eatlsfals&nte  pour  la 
cinematographic  en  presence  du  broulllard 
artlficiel. 

Habituelleaent,  les  proflls  d’ailes 
r'vudles  traversent  la  veine  vertlcaleaent; 
les  cordes  deces  modeles  ont  de  33  a  240  cm, 
et  meme  da  vantage.  Dn  montage  horizontal 
du  modele  a  aussi  ete  utilise  quelquefols 
mats,  a  cause  des  effets  de  paroi,  le  montage 
vertical  est  preferable.  Les  corps  de  revolu¬ 
tion  et  les  entrees  de  reacteurs  qui  sout 
essayes  ont  normalement  undiametre  infer leur 
a  90  cm. 


191 


NRC  ICING  TUNNEL 
(Lor  Temperature  Laboratory, 
Ottawa,  Canada)* 


SOUFFLERIE  DE  GIVRAGE  DU  N.R.C. 
(Labor* toi re  de*  Basses 
Temperatures,  Ottawa,  Canada)* 


The  4%  ft  icing  tunnel  is  of  the  closed 
return  circuit  type,  the  general  arrangement 
of  which  is  shown  in  Figure  10  (Ref.  17). 


La  toufflene  de  137cm.  est  a  retour  et 
sa  disposition  generale  est  donnee  sur  la 
figure  10  (ref. 17). 


Tlta  tunnel  shell  is  of  steel  plate 
reinforced  with  steel  ribs  and  is  supported 
on  reinforced  concrete  piers.  The  fan 
section  is  fixed  rigidly  to  its  support 
bet  the  rest  of  the  tunnel  is  free  to  slide 
on  the  support  piers  so  that  thermal 
expansion  and  contraction  do  not  Introduce 
undue  stresses  in  the  shell. 


Les  parols  de  la  soufflerie  sont  en 
plaques  d’ acier  renforcees  par  des  nervures 
d' acier.  La  structure  ent  supportee  par  des 
piles  en  beton.  La  partie  occupee  par  le 
ventilateur  est  fixee  rlgidewent  sur  son 
support,  mals  le  reste  de  la  scufflerie  est 
llbre  de  gllsser  sur  les  piles-supports,  de 
sorte  que  la  dilatation  n* lntroduit  pas 
d’ efforts  dans  la  structure. 


The  working  section  is  4ft  ft  square 
(with  large  corner  fillets)  and  11  ft  long. 
An  outline  of  the  tunnel  circuit  is  given 
in  Figure  11  and  shows  the  shape  and 
dimensions  of  the  various  sections.  The 
velocity  in  the  working  section  Is  200m. p.  h. 


La  velne  d'essai  a  une  section  carree  de 
42  da2,  avec  des  pans  coupes  iaportants  a 
chaque  coin;  sa  longueur  est  de  335  cm.  Le 
plan  de  la  soufflerie  (fig. ll)nontre  laforne 
et  les  dimensions  des  dlverses  sections.  La 
vitesse  dans  la  velne  d'essai  est  de  320 
ka/h. 


Several  features  of  the  tunnel  circuit, 
originally  Incorporated  into  the  design 
because  of  its  icing  function,  have  the 
unfortunate  consequence  of  reducing  the 
aerodynaalc  effectiveness  and  hence  the 
maximum  velocity  (the  energy  ratio  of  the 
tunnel  has  the  comparatively  low  vslue  of 
about  1.5).  These  features  are: 


La  soufflerie  n’ayant  pour  but  que 
1' etude  du  givrage,  des  dispositions  porticu- 
1 lores  ont  ete  prises  des  le  depart.  Ma- 
ihaureusement,  ellesont  entrain^  une  diminu¬ 
tion  du  rendememt  aerodynaaique  et,  par 
suite,  de  la  vitesse  maximum,  le  coefficient 
d' utilisation  de  la  soufflerie  ayant  la 
valeur  relativenent  basse  de  1,5.  Ces 
dispositions  part iculieres  sont: 


The  large  low  velocity  settling  chamber 
at  the  end  of  the  diffuser  leading 
from  the  working  section  provided  to 
settle  out  partlclos  of  ice  before 
they  reach  the  fan. 


La  grande  chambre  de  tranquillisation 
situee  entre  le  diffuseur  de  la  velne 
d’essai  et  le  ventilateur,  elle  est 
destinee  a  eliminer,  par  decantation,  les 
grosses  particules  de  glace  en  suspension. 
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Corner  turning  vanes  not  provided  in 
the  original  design,  co  avoid  diffi¬ 
culties  due  to  their  icing;  however,  two 
sets  of  turning  vanes  have  since  been 
installed  at  the  corners,  Just  before 
the  contraction  to  the  working  section, 
to  aid  in  giving  smooth  flow  over  the 
spray  nozzles;  at  thiG  location,  no 
icing  of  the  vanes  occurs. 

A  diffuser  angle  of  about  13°  in  the 
divergent  section  leading  from  the  fan 
to  the  refrigeration  coils.  This 
diffuser  angle  was  necessary  because 
of  the  limited  length  available  to 
expand  the  duct  from  the  fan  to  the 
refrigeration  coils. 

The  fan  has  eight  wooden  blades  and  is 
driven  by  a  1000  h. p.  synchronous  motor 
which  permits  variable  speed  operation  over 
the  range  of  100  to  1200  r.p.  m. 

Cooling  of  the  airstream  is  accooplished 
by  passing  the  air  over  banks  of  refrigerated 
pipes.  The  refrigerant  is  liquid  ammonia 
supplied  from  the  main  compressor  plant 
of  the  laboratory.  Airstrean  temperature 
is  controlled  by  regulating  the  coil 
temperature  by  means  of  a  throttling  valve 
in  the  refrigerant  supply  line. 

The  capacity  of  the  system  is  sufficient 
to  permit  continuous  operation  at  full 
speed  with  an  air  temperature  of  -25°C. 
Lower  air  temperatures  can  be  obtained 
for  short  intervals  of  15  to  30  minutes  at 
full  speed  or  for  longer  periods  by  reducing 
air  speed. 

The  cloud  water  droplets  are  produced  by 
an  array  of  air-atomizing  water  spray 
nozzles  located  at  the  upstream  end  of 
the  contraction  leading  to  the  working 
section.  Control  of  drop  size  is  obtained 
by  varying  the  air  pressure  and  water  flow 
to  the  nozzle  in  accordance  with  calibration 
data  secured  by  the  oiled  slide  method.  The 
general  arrangement  of  the  nozzle  and 
its  calibration  is  shown  in  Figure  i2. 


L’absence,  a  l'orlglne,  d* aubages 
directeurs  dans  lea  coudes,  de  crainte 
de  voir  ces  aubages  glvrer  en  cours  de 
fonctionnemtnt;  cependant,  deux  series 
d’ aubages  ont  ete  ensuite  installees 
dans  les  deux  coudes  qul  precedent  le 
convergent,  et  cela  pour  amellorer 
1’ ecoulement  a  la  travers^e  des  rampes 
de  pulverisateurs;  a  ce3  coudes,  les 
aubages  ne  se  givrent  pas. 

Un  angle  de  diffuseur  de  13°  environ 
pour  la  partle  dlvergente  qui  relie  le 
ventilateur  a  la  chambre  ou  se  trouvent 
les  tubes  refrigerants;  tine  valeur  aussl 
elevee  de  1* angle  fut  rendue  necessaire 
par  la  longueur  reduite  donton  dlsposait 
entre  le  ventilateur  et  la  chambre  de 
refrigeration. 

Le  ventilateur,  constitue'  par  huit  pales 
de  bols,  sstactionnfe  par  un  moteur  synchrone 
de  1010  C.V.  qui  peut  tourner  a  des  vltesses 
comprises  entre  100  et  1200  tours  par 
minute. 

L’air  est  refroldi  par  passage  sur  un 
faisceau  de  tubes  parcourus  parde  1* ammonia- 
que.  La  temperature  du  courant  d’air  est 
regle'e  en  aglssant  sur  le  debit  de  llqulde 
refrigerant,  aumoyen  d’  une  vanne  a  ouverture 
variable. 

La  puissance  frigorifique  de  1’  installa¬ 
tion  permet  d’  obtenir,  en  operation  continue 
et  a  la  vitesse  maximum,  une  temperature  de 
courant  d’air  de  -25°C.  De  plus  basses 
temperatures  peuvent  etre  r£alisees  pendant 
15  a  30  minutes  si  la  vitesse  dans  la  veinc 
est  maximum  ou  pendant  un  temps  plus  long  si 
la  vitesse  est  plus  falble. 

Les  gouttelettes  d’eau  du  nuage  sont 
produites  par  une  batterie  de  pulve'risateurs 
pneumatiques  places  a  l’extremlte'  amont  du 
collecteur.  Le  reglage  du  dlametre  des 
gouttelettes  est  obtenu  en  faisant  varier  la 
pression  de  l’alr  et  le  d4bit  d«*  l’eau 
dans  le  pulverisateur,  les  conditions 
de  ce  reglage  ayant  ete  etudiees  a  l’aide 
de  l’appareil  a  plaque  huilee.  La  figu¬ 
re  12  donne  le  plan  d’ un  pulverisateur 
ainsi  que  sa  courbe  d’ etalonnage. 
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Water  content  up  to  3  gm/cu  m  and  Median 
droplet  diameters  down  to  15  Microns  can 
be  obtained  at  the  maximum  tunnel  Telocity. 
Uniformity  of  spray  concentration  at  the 
working  section  Is  obtained  by  positioning 
of  the  nozzles  and  by  the  use  of  air  deflec¬ 
tors  In  the  vicinity  of  the  nozzles. 


The  cloud  water  content  is  controlled 
by  adjusting  the  w«ter  flow  from  the  nozzles 
which  is  Measured  by  means  of  several 
rotameters  in  the  supply  lines.  In  order 
to  prevent  freeze-out  of  droplets,  the  air 
and  water  supplies  to  the  nozzles  can  be 
heated.  Ice  accretion  instruments  of  the 
rotating  cylinder  or  the  orifice  type  are 
used  to  measure  the  rate  of  icing  during 
tests.  The  rate-of-icing  readings  are 
also  used  to  derive  the  actual  cloud  water 
content  which,  when  compared  with  the  water 
Input  to  the  nozzles,  immediately  show  up 
any  malfunctioning  of  the  sprays,  particu¬ 
larly  the  conditions  of  freeze-out  when  it 
occurs. 


Ice  particles  sometimes  collect  in  low 
velocity  sections  of  the  tunnel  and  cause 
trouble  by  swirling  up  into  the  air  stream, 
especially  when  the  velocity  Is  Increased. 
Spraying  a  water-glycol  mixture  into  the 
air  just  downstream  from  the  working 
section  has  been  an  effective  way  of  elim¬ 
inating  the  trouble,  since  the  spray  settles 
along  with  the  ice  and  produces  a  s’ush  that 
does  not  swirl. 


To  provide  a  higher  speed  stream  for 
basic  research  and  for  testing  small  compon¬ 
ents  such  as  guide  vanes  and  icing  detectors, 
an  auxiliary  tunnel  has  been  built  beside 
the  main  tunnel  to  take  air  from  the  down¬ 
stream  side  of  the  refrigerating  colls  and 
return  it  to  the  upstream  side.  The 
position  of  the  auxiliary  tunnel  relative 
to  the  main  tunnel  is  shown  in  Figure  11. 


A  la  vitesse  maximum  de  la  3oufflerie,  1 
teneur  en  eau  liquids  peut  atteiodre  3  g/m 
et  le  diam&tre  median  dcs  gouttelettes  peut 
descendre  jusqu’  a  15  microns.  L'  unlformlte 
de  la  concentration  en  gouttelettes  est 
obtenue  en  reglant  la  position  des  divers 
pulve'risateurs  et  en  pla$ant  des  defiecteurs 
d’  air  dans  leur  voisinage. 

La  teneur  en  eau  llquide  du  nuage  est 
liee  au  debit  d’eau  des  pulve'risateurs,  que 
1'on  regie  en  mesurant  ce  debit  au  moyen  de 
roiametres.  Pour  empecher  la  congelation  des 
gouttelettes,  les  conduites  d’air  et  d'eau 
sent  chauffees  avant  leur  arrivee  au  pul- 
verisateur.  La  mesure  de  la  vitesse  de 
glvrage  etant  effectuee  au  cours  des  essais, 
soit  a  1' aide  des  cylindres  toumants,  soit 
a  l’aide  des  lndlcateurs  a  orifice,  la teneur 
en  eau  llquide  r^elle  peut  etre  connue;  sa 
comparalson  avec  la  teneur  obtenue  par  la 
mesure  du  debit  d’eau  des  pulve'risateurs 
permst  de  reconnaitre  immediatement  tout 
defaut  dans  le  fonctionnement  des  pulve'risa¬ 
teurs  et,  on  particuller,  la  formation  de 
partlcules  de  glace  a  la  sortie  de  ces 
apparel  Is. 

Des  partlcules  de  glace  se  rassemblent 
parfols  dans  les  regions  de  la  soufflerie 
oil  la  vitesse  est  faible  et  peuvent  provo- 
quer  des  ennuis,  en  tourbillonnant  dans  le 
courant  d’air  au  moment  ou  la  vitesse  est 
rendue  plus  elevee.  En  pulverisant  un 
melange  d’esu  et  de  glycol,  juste  a  l’aval 
de  la  velne  d’essai,  on  elimine  ce  danger, 
car  les  gouttelettes  du  melange  se  deposent 
en  m&me  temps  que  la  glace,  produisant  ainsi 
une  boue  qui  ne  se  met  plus  en  suspension. 

Pour  avoir  une  vitesse  de  courant  d’air 
plus  elevee,  utile  pour  des  recherches 
fondaaentales  et  pour  des  essais  sur  des 
elements  de  petites  dimensions  tels  qu’  aubages 
et  detecteurs  de  glvrage,  une  soufflerie 
auxiliaire  a  ete  amenagee  k  cote  de  la 
soufflerie  principale  :  elle  prend  l’air  a 
l’aval  de  la  t  .mbre  de  refrige' rat  ion  et 
le  restitue  a  l’amont  de  cette  ebanbre 
(fig. 11). 
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The  tunnel  it*  constructed  of  plywood 
and  Is  built  In  sections  that  can  be  resowed 
and  replaced  with  others  of  different 
shapes.  In  this  way,  various  configurations 
of  the  tunnel  nay  be  studied.  The  tunnel 
is  at  present  set  up  in  a  conflguraticn 
tha!  gives  a  contraction  ratio  in  tht 
nozzle  of  about  8)4  and  an  energy  ratio 
of  the  tunnel  of  about  5,  the  working  sec¬ 
tion  being  40  sq  in.  and  the  velocity  500 
q.  p.  h. 


The  tunnel  is  driven  by  a  50  h.  p. 
centrlfngal  blower  located  on  the  upstream 
side  of  the  spray  nozzles  to  avoid  blower 
wheel  icing.  The  blower  is  driven  at  con¬ 
stant  speed  and  air  velocities  in  the 
tunnel  are  controlled  by  varying  shutters 
on  the  intake  of  the  blower. 


Air  stress  temperature  is  controlled 
mainly  by  regulating  the  temperature  of 
the  refrigeration  coils  of  the  main  tunnel. 
To  overcome  the  disadvantage  of  the  inherently 
slow  response,  a  double  Intake  to  the 
blower  Is  arranged  so  that  air  may  be 
drawn  from  the  top  or  the  bottoa  of  the 
chamber  in  which  the  refrigeration  coils 
are  located.  By  proportioning  the  Intake 
from  the  two  sources  which  normally  vary 
about  6°C  in  temperature,  a  rapid  means  of 
te«g>erature  variation  is  available. 


Both  the  type  of  nozzle  used  in  the 
auxiliary  tunnel  and  the  general  spraying 
arrangement  are  similar  to  the  larger 
tunnel.  Pour  nozzles  are  used.  They  nay 
be  varied  in  position  to  alter  the  spray 
distribution. 


Cette  soufflerle,  ea  bold  contrepl&que, 
est  constitute  de  diverses  parties  inter- 
changeable8  de  differentss  formes;  de  cette 
manlere,  plusieurs  configurations  de  la 
soufflerle  peuvent  fctre  etudiees.  La  forme 
actueile  de  la  soufflerle  conduit  a  un 
coefficient  de  contraction  de  8.5  et  a  un 
coefficient  d’ utilisation  de  5  environ,  la 
section  de  la  veine  d’essai  ayant  une  alre 
de  280  cm2  et  la  vitesse  dans  la  veine  ttant 
de  800  km/h. 


La  soufflerle  est  mise  en  action  pair  une 
soufflante  centrifuge  de  50  c.v.  si tut e  a 
l’anont  des  pulverisateurs  pour  eviter  le 
givrage  du  rotor  de  la  soufflante.  La 
soulfl&nte  tourne  r  une  Vitesse  constante 
et  la  vitesse  de  i’alr  dans  la  veine  est 
reglee  a  l’aide  de  diaphragmes  places  a 
1’  entree  de  la  soufflante. 


La  temperature  de  l’air  est  toujours 
reglee  en  agissant  sur  le  debit  du  l.qulde 
refrigerant  dans  1*  eebangeur  de  la  soufflerle 
principals.  Pour  obtenir  une  inertie 
thermique  itoins  grande,  on  a  antnagt  une 
double  entree  d'air  dans  la  soufflante  per- 
mettant  de  prendre  l'eir  dans  la  c ha mb re  de 
refrigeration,  en  partie  apres,  en  partie 
avant  l’echangeur.  En  agissant  sur  le 
rapport  des  masses  d’air  ayant  ces  deux 
origines,  lesquellu  masses  pre'sentent  une 
difference  de  te^ermture  de  6°C  environ,  11 
est  possible  d’ obtenir  une  variation  rapide 
de  la  temperature. 


Le  dispositif  de  pulverisation  alnsi 
que  le  type  des  quatre  pulverisateurs 
utilises  dans  la  soufflerle  auxillaire  sont 
les  memes  que  ceux  mis  en  oeuvre  dans  la 
soufflerle  prlncipale.  La  position  des 
pulverisateurs  peut  etre  modifies  afin 
d’aglr  sur  la  distribution  des  gouttlettes. 
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3.  UNIVERSITY  0?  MICHIGAN 
ICING  WIND  TUNNEL 
Ann  Arbor,  Michigan,  U.S.A.* 

This  tunnel10'1*  was  designed  as  an 
Icing  simulation  tunnel  todeliver  400  f.p.  s. 
in  a  1  ft  x  1  ft  test  section.  Refrigeration 
was  not  provided  initially  and  icing  tests 
could  be  conducted  only  in  winter.  A 
large  volume  spray  chamber  was  provided 
on  the  upstream  end  of  the  tunnel  where 
sprays  were  introduced.  The  long  residence 
times  of  the  clouds  in  this  chamber  allowed 
for  some  stabilization  and  uniformity  to 
be  achieved.  The  inlet  section  wns  a  9  ft 
constant  acceleration  section.  Interchange¬ 
able  plexiglass  test  sections  were  employed. 


The  ejector  driver  is  shown  In  Figure 
13  and  the  performance  of  the  tunnel  in 
Figure  14.  A  2Vi°  half  angle  diffuser 
exhausting  to  the  atmosphere  was  used.  Very 
little  icing  of  the  diffuser  section  was 
experienced. 


In  order  to  provide  modest  refrigeration 
as  well  as  to  study  the  cloud  produced  by 
an  expansion  process,  an  air  turbine  was 
installed.  In  this  arrangement,  the  air 
from  thu  engine  driven  compressors  was 
expanded  across  the  turbine  and  discharged 
into  the  settling  chamber  at  sub-freezing 
temperatures.  Ordinarily,  water  condensed 
in  the  cold  air  and  it  was  not  necessary 
to  introduce  additional  water  in  the  system 
to  establish  a  suitable  icing  cloud.  Dis¬ 
charge  turbine  temperatures  down  to  -17^ 
were  realized.  Use  of  the  turbine  refrigera¬ 
tion  limited  test  section  velocities  to 
80  f.p.s. 


i.  SOUFFLES IE  DE  GIVRAGE  DE 
L’ UN I VERS I TE  DE  MICHIGAN 
Ann  Arbor,  Michigan,  Etats  Unis* 

Cette  souf f lerie 1 °*  1  *  permettait 
d'obtenir,  dans  une  velne  de  section  carre'e 
de  30,5  cm  de  c6te,  une  Vitesse  de  122  m/s. 
Au  d4but,  11  n*  existait  pas  de  dispositlf  de 
refrigeration,  les  ess&ls  de  glvrnge  ne 
pouvant  £tre  effectues  qu’  en  hiver.  La 
pulverisation  4tait  faite  a  1*  extremlte' 
amonc  de  la  so^fflerie,  dans  une  chambre  de 
grand  volume.  Un  long  sejour  dans  la  chambre 
permettait  au  brouillard  de  se  stabiliser 
et  de  s' uniformiser.  Le  collecteur,  de 
275  cm  de  long,  etait  a  acceleration  con- 
stance.  Les  veines  d’essai,  a  parols  en 
Plexiglas,  etalent  interchangeables. 

Le  vent  etait  produit  par  un  ejecteur 
rapresente  sur  la  figure  13  et  les  perfor¬ 
mances  dels  souf f lerie  sent  tradultes  sur  la 
courbe  de  la  figure  14.  Un  diffuseur,  d’un 
angle  de  5°,  permettait  1’  evacuation  dans 
1’ atmosphere. 


Une  turbine  a  air  fut  ensuite  Installee; 
elle  avait  pour  but  de  fournir  une  legere 
refrigeration  et  d’etudler  le  nuage  produit 
au  cours  d’une  de'tente  :  1*  air  comprint  et 
ramene  a  la  temperature  amblaute  etait 
detendu  dans  une  turbine,  puis  amene'  dans  la 
chambre  de  tranqullllsation  a  une  temperature 
inferieure  a  z4ro  degra.  Ordinaire  went,  la 
vapeur  d’eau  se  condensait  dans  l’alr  froid 
et  il  etait  Inutile  d’ajouter  de  l’eau  pour 
avoir  un  nuage  givrant  convenable.  La  tem¬ 
perature  de  l'alr  fournl  par  la  turbine 
pouvait  descendre  jusqc’a  -17°C.  Avec  le 
mode  de  refrigeration  par  turbine,  la 
vitesse  dans  la  velne  d’essai  etait  llaltee 
a  25  m/s. 


*Thla  facility  was  destroyed  by  fire  la  April  test. 

•Cette  installation  n  ate  detrnite  par  le  fen  en  Avrll  1954. 
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A  comparison  between  the  clouds  produced 
by  the  turbine  and  by  the  air  aspirated 
spray  nozzles  is  shown  in  figures  15  and  16; 
these  samples  were  taken  in  the  settling 
chamber;  the  volume  median  diameter  is  4. 7 
microns  in  the  first  case  end  14  microns  in 
the  second  case. 


4.  MONT  LACHAT  ICING  TUNNEL 

France 

The  Mont  Lachat  Tunnel  (Fig. 17)  has  an 
open  circuit.  It  is  situated  at  an  elevation 
of  2080  m  on  the  slopes  of  Mont-Blanc  in 
the  Alps.  Its  rectangular  test  section  has 
a  cross  section  1.4  m.  x  3.2  m;  the  length 
of  the  test  section  is  4.5m. 

The  velocity,  which  was  originally 
55  m/s,  was  later  Increased  to  90  o/s. 

Icing  conditions  can  be  obtained  by 
drawing  in  a  natural  clcud  of  supercooled 
water,  but  in  view  of  the  infrequency  of 
such  a  cloud,  a  battery  of  Ventil  atomizers 
have  been  installed  in  the  settling  chamber 
upstream  of  the  test  section;  Icing  conditions 
can  thus  be  obtained  even  in  clear  weather 
if  the  temperature  is  low  enough.  A 
serious  deficiency  of  the  tunnel  was  that 
the  median  diameter  of  the  droplet3  arriving 
at  the  test  model  was  always  dependent 
on  the  relative  humidity  of  the  atmosphere 
because  considerable  evaporation  of  the 
drops  occurred  before  they  arrived  at  the 
test  section. 

Tho  tunnel  was  difficult  to  use  beccuse  of 
its  location,  and  is  not  no m  in  operation. 


5.  ARTINGTGN  ICING  TUNNEL 
Great  Britain 

This  is  a  small  tunnel  with  a  12  in. 
square  working  section;  it  is  used  chiefly 
to  calibrate  ice  detectors  and  water  content 
meters  and  to  make  small  scale  icing 
tests1’. 


Les  figrres  15  et  16  permettent  de  com¬ 
parer  les  nuages  produits  par  condensation 
et  par  pulverisation;  dans  les  deux  cas,  ces 
echantillors  ont  ^te  pris  dans  la  chambre  de 
tranquill isation,  le  diametre  volumique 
median  des  gouttelettes  est  de  4,7  microns 
dans  le  premier  cas  et  de  14  microns  dans  le 
deuxi&me. 

4.  SOUFFLER IE  DE  GIVRAGE  DU 

MONT -LACHAT,  France 

Cette  soufflerie,  du  type  Eiffel  (fig. 
17),  est  situee  a  une  altitude  de  2080 
metres  sur  les  pentes  du  Mont-Lachat,  dans 
les  Alpes.  La  section  de  la  veine,  rectangu- 
laire,  a  une  largiur  de  1,4m,  une  hauteur  de 
3,2m;  la  longueur  utile  de  la  veine  est  de 
4,5m.  La  Vitesse,  initialement  de  55  m/s, 
fut  ensulte  portee  a  80  m/s. 

Les  conditions  de  givrage  etaiencobtenoes 
par  circulation  d'un  nuage  naturel  d’eau 
surfundue  mals,  a  cause  de  la  raret^  de  tels 
nuages,  une  batterie  de  pulverlsateurs 
Ventil  fut  lnstallee  dans  une  chambre  de 
tranquillisation  construits  a  l’amont  de  la 
soufflerie  :  des  essals  de  givrage  pouvaient 
alors  etre  effecting  par  temps  clair,  si  la 
temperature  de  1’ atmosphere  etait  assez 
basse.  Une  difflculte  serieuse,  dans  ces 
easais  par  nuage  artiflciel,  tenalt  au  fait 
que  le  diametre  median  des  gojttelettes 
arrivant  but  le  model e  dependalt  do  1’ hualdite 
relative  de  1’ atmosphere,  par  suite  de 
r evaporation  lmportante  des  gouttelettes  au 
cours  de  leur  deplacement  du  pulverisateur 
au  module. 

L’ utilisation  de  lasoufflerie  presentait 
de  serieuses  difftcultes  a  cause  de  son 
site;  elle  no  fonctionne  plus  actuellement. 

5.  SOUFFLERIE  DE  GIVRAGE 

D’ARTINGTON,  Grande  Bretagne 

C* est  une  petite  soufflerie  ayant  une 
veine  de  77  cm*  de  section  et  utillsee  prin- 
cipalement  pour  etalonner  des  detecteurs  de 
givrage  ou  des  appareils  de  mesure  de  la 
teneur  en  eau  liqulde  et  pour  faire  des 
essais  de  givrage  a  echelle  reduite19. 
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The  tunnel  Is  wooden  end  consists  of  a 
bell  mcuth,  a  parallel  sided  working  section 
some  8  ft  long,  ft  diffuser  and  an  electric* 
ally  driven  fan.  The  tunnel  Is  situated  In 
a  large  cold  room.  It  can  be  ran  at  any 
speed  up  to  350  f.p.s.  continuously,  and  can 
be  cooled  down  to  -35°C. 


Icing  conditions  are  produced  at  the 
working  section  by  a  water  spray  from  a 
single  air  blast  nozzle  (Fig. 18),  5  to  6  ft 
ahead,  Itself  situated  on  the  centre-line  of 
the  tunnel  in  the  sane  working  section,  so 
that  the  airflow  path  is  parallel  from  the 
spray  nast  to  the  object  under  test. 
Complete  details  on  the  air  blast  nozzle 
are  given  in  Reference  6  and  a  cross  section 
of  this  Instrument  is  given  in  Figure  19. 


The  tunnel  has  been  calibrated,  by 
the  two-hygrometers  method,  from  150  to  350 
f.p.s.  at  the  working  section  so  that 
concentrations  of  up  to  3  gm/cu  a  can  be 
represented  with  a  known  droplet  size  at 
any  speed.  This  master  calibration  has 
been  used  in  order  to  calibrate  all  the 
various  British  water  content  meters, 
rotating  discs,  etc.,  and  to  check  the 
performance  of  the  droplet  samplers. 


6.  OTHER  TUNNELS 

Mention  should  be  made  of  the  existence 
of  other  tunnels,  in  U. S. A.  (Lockheed, 
Boeing,  Goodrich)  and,  also,  the  installation 
on  Mt.  Washington. 


La  soufflerie,  en  bois,  du  type  Eiffel, 
co^rend  un  collecteur,  une  veir.e  d’essai  de 
245  ca  de  long,  undiffuseur  et  un  ventilateur. 
Elle  est  sltuee  dans  une  grande  chamb^e 
froide.  La  vitesse  dans  la  veine  peut 
atteindre  107  a/s  et  la  temperature  dans  la 
veine  peut  s'abaisser  Jusqu’a  -35°C. 

Les  conditions  de  glvrage  sont  obtenues 
par  un  seul  pulverlsateur  pneumatique  (fig. 
18),  a  l'aoont  du  modele,  a  une  distance  de 
150  k  180  cm,  sur  l’axe  de  la  veine  d’essai; 
alnsi,  les  lignes  de  courant  sont  paralleles 
du  pulverlsateur  Jusqu'  aumodele.  Des  details 
tree  complete  sur  le  pulverlsateur  utilise 
sont  donne's  dans  une  publication  de  F.  J. 
Bigg6  et  une  coupe  de  cet  appareil  est 
representee  sur  la  figure  19. 

La  soufflerie  a  ete  etalonnee,  par  la 
me'thode  des  deux  hygrcs&tres,  pour  des 
vltesses  dans  la  veine  comprises  entre  45  et 
107  m/s-  des  teneurs  en  eau  llquide  pouvant 
atteindre  Jusqu’ a  3  g/r*  peuvent  fctre 
obtenues  dans  la  veine,  avec  des  dimensions 
de  gouttelettes  connues  pour  chaque  vitesse. 
Cet  etalonnage  de  base  sert  a  e'talonner,  a 
leur  tour,  les  divers  apparells  britannlques 
utilises  pour  la  mesure  de  la  teneur  en  eau 
llquide,  tels  que  les  disques  tournants  et 
pour  contrAler  les  performances  des  apparells 
captours  de  gouttelettes. 


6.  AUTRES  SOUFFLERIES 

Nousneferons  que  mention  ner  1’ existence, 
aux  D.S. A.,  d’autres  souffleries  de  glvrage 
(Lockheed,  Boeing,  Goodrich),  et  d’autres 
installations  (Mont -Washington). 
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APPENDIX  II 


VARIOUS  RFFRIGE.-iATIOr;  CYCLES 


•  DIVERS  CYCLES  DE  REFROIDISSEMENT 


Figure  20  gives  a  repretentatlon  of 
various  air-cycle  components.  Figures  21 
to  25  represent  various  possible  refrigera¬ 
tion  cycles  for  icing  tunnels1*. 


Table  I  gives  the  important  parameters 
of  each  cycle  for  an  icing  tunnel  of  four 
sq  ft  test  section  and  velocity  of  500 
f.  p.  s. 


La  figure  20  donne  une  representation  des 
divers  ele'ments  qui  entrent  dans  la  con¬ 
stitution  d’un  cycle  de  refroidissement. 

Les  figures  21  a  25  representeni.  les 
divers  cycles  de  refroidissement  pouvant  etre 
utilises  dans  les  souffleries  de  givrage18. 

Le Tableau  I  donne  les  prlncipauz  parametres 
de  chaque  cycle  dans  le  cas  d* une  soufflerie 
de  girrage  ayant  une  aire  de  la  section  de  la 
veine  d'essai  de  37  da2  et  une  vitesse  de 
152, 5  b/s. 


Table  II  indicates  the  advantages  and 
disadvantages  of  each  cycle. 


Lc Tableau  II  lndique  les  avantages  et  les 
inconvenient#  de  chaque  cycle. 


1 


■ 

l»  \ffun 


&  & 


r  • 


.. 


Type 


External  pamer 
required 
h.p. 


Assumed  inlet 
conditions 


open 

1 

1230 

P  =  14.3  lb/sq  In. 
t  =  50°P 

lb  H  O 

f  =  0.004  — — — 
lb  air 

open 

2260 

P  =  14.3  lb/sq  in. 
t  =  50°F 

lb  H?0 
*  =  «■«>•  lb  air 

closed 

2950 

open 

approximately  1600 
(ejector  is  rela¬ 
tively  Inefficient) 

P  =  14.3  lb/sq  in. 
t  =  50°P 

lb  H.O 

W  =  0.004  — — — 
lb  air 

open 

vapor  system 

approximately  533 
(for  refrigeration) 

1850  for  tunnel 

P  =  14.3  lb/sq  in. 
t  =  50°P 

lb  H  O 

W  =  0  004  Ih  air 

203 


TABUE  II 

The  fcfvan tnges  and  disadvantages  of  each  cycle 


Cycle 

No. 

Advantages 

Disadvantages 

1 

(A)  Low  power  requirements 

(B)  No  heat  exchanger  necessary 

(A)  Limited  flexibility 

(B)  Low  pressures  complicates  design 

(C)  Dryer  capacity  is  relatively  low 

(D)  Inexpensive  system 

( C )  Possible  complications  due  to  ice 
particles  into  compressor 

2 

(A)  Medium  power  requirements 

(P)  Atmospheric  pressure  in  the  spray 
room  with  slightly  reduced  pres¬ 
sure  in  the  test  section 

(C)  No  problems  connected  with  ice 
particles  Into  rotating  machinery 

(A)  Limited  flexibility 

(B)  High  heat-exchanger  requirements 

(C)  High  dryer  capacity  necessary 

(D)  Expensive  due  to  dryer  and  heat- 
exchanger 

3 

(A)  Plexlble  so  as  to  allow  variable 
density 

(A)  High  power  requirements 

(B)  Both  beat-exchanger  and  dryer 
necessary  although  each  of  medium 
capacity 

(C)  Expensive 

(D)  Possible  complication  due  to  ice 
particles  into  compressor  might 
necessitate  a  separator 

4 

Same  as  cycle  No. 1  although  the  ice  particles  are  no  longer  a  problem 

5 

(A)  Medium  power  require rents 

(B)  Good  control  over  operating 
temperature 

(C)  Atmospheric  pressure  in  spray  room 

(A)  Limited  flexibility 

(B)  Possible  complications  due  to  ice 
particles  into  rotating  machinery 

(C)  Very  expensive  heat-exchanger 
equipment  although  less  than 
cycles  2  and  3 

TABLEAU  I 


Piramctrei  Important*  At  chaque  cycle 


% 
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TABLEAU  II 

Avantagea  et  inconvenient s  de  cheque  cycle 


Cycle 

No. 

Avantagea 

Inconvenient  a 

1 

1 

(A)  ne  demande  qu:  mie  falble  puissance 

(B)  ne  necessite  pas  d*  echangeur 
theralque 

(C)  la  capeclte  du  dessiccateur  est 
reiatlvement  basse 

(D)  le  dlsposlt If  est  peu  couteux 

(A)  facilites  d’ adaptation  lialt^es 

(B)  le  dlsposltlf  est  coapllqu^  par  le 
fait  que  la  presslon  est  basse 

(C)  le  passage  de  partlcules  de  glace 
dans  le  coaprcsseur  peut  entratner 
des  coaplicatlons 

2 

(A)  deaande  une  puissance  aoyenne 

(E)  la  press  loti  dans  la  chanbre  de 
pulverisation  est  la  presslon 
atnospherique  ce  qul  n'entralne 
qu’ une  legere  depression  dans  la 
velne  d'essai 

(C)  pas  de  problene  concern ant  1*  en- 
tralnenent  de  partlcules  dc  glace 
dans  les  aachines  toumantes 

(1)  facilites  d' adaptation  llaitees 

(B)  necessite  un  echangeur  theralque 
laportant 

(C)  necessite  un  dessiccateur 
laportant 

(0)  dessiccateur  et  echangeur  theralque 
tree  co&teux 

3 

(A)  faclllte's  d’ adaptation  peraettant, 
en  partlculler,  de  trmvnlller  k 
denslte  variable 

(A)  necessite  une  grande  puissance 

(B)  necessite  a  la  fols  un  Echangeur 
theralque  et  un  dessiccateur, 

ce pendant  de  capacity  aoyennes 

fC)  dlsposltlf  couteux 

(D)  necessite  un  separateur  pour 
eviter  1' entrafneaent  de  partl¬ 
cules  de  glace  dans  le  reap  res seur 

4 

Identiques  au  cycle  1  blen  que  les  partlc 
probleae 

ules  de  glace  ne  posent  plus  lcl  de 

5 

(A)  neceMite  me  puissance  aoyenne 

(B)  le  contrile  de  la  teape'rature  de 
f one tionne went  est  bon 

(C)  la  presslon  dans  la  chaabre  de 
pulverisation  est  la  presslon 
ataospherlque 

L 

(A)  facilities  d' adaptation  'iialtees 

(B)  1’  entrafneaent  de  partlcules  de 
glace  dans  les  aachines  toumantes 
peut  araner  des  complications 

(C)  echangeur  theralque  ties  cofiteux, 
noins  ce pendant  que  dans  le  cas 
des  cycles  2  et  3 

I 
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Test  section  velocitr:300  f.p.s. 

(Vitesse  dsns  la  relne  d'essai: 90  m/a) 

Drop  size  :  30  microns 

(Diasfetre  des  gouttelettes  :  30  microns) 


Time,  in  seconds 
(Temps,  en  secondes) 


Centrifugal  acceleration  of  a  drop  versus  time  in  traversing  the  inlet  nczzle 


Acceleration  radiale  d’ une  goutte  en  fonction  du  temps,  lors  du  parcours 

du  collecteur 


Profil  du  collecteur 


Inlet  nozzle  profile 


sv 


I 


209 


Driver  fluid 


(Plulde  injecte) 


Pit. 3  Induced  flow  tunnel  -  Soufflerle  k  induction 


Entropy 

(Entropies 


Diagram*  temperature-entropie 


Pig.  4  Temperature-entropy  diagram 


Diagram*  press  ion-volume 


Pressure-volume  diagram 
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Fig.6  Photograph  of  Lewis  Icing  Tunnel  (N. A.C. A.) 
Photographle  de  la  soufflerie  du  f!. A.C. A. 
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Fig.  8  Photograph  of  spray  systea  into  the  teat  section  of  the  NACA  tunnel 

Photographie  du  dlsposltlf  de  pulverisation  de  la  soufflerle  du  N.A.C.  A. 
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Pig.  9  CroBS-sectlon  of  NACA  air-water  a-.oalzlng  spray  nozzle 
Coupe  du  pulrerisateur  pneunatique  du  N.A.C.  A. 
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Median  droplet  dimeter,  in  micron* 

D  lame  t  re  median  den  gnuttelette*.  en  microns) 


Pig. 13  Ejector  Syste* 
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Ejector  mass  flow,  In  lb/sec 
Debit  massique  de  l'ejecteur,  en  kg/s 
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12.3 
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1 
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1,02 

1.1 

_ 

Pig.  14  Experimental  plot  of  mass  ratio  versus  tunnel  velocity 

Courbe  experimental  du  rapport  de  la  masse  induite 
a  la  masse  inductrice  en  fonction  de  la  vitesse  de 
la  soufflerie 


219 


Pig.  15 


Sample  of  cif  "1  produced  by  turbine 


Fohantillcn  de  nuage  produit 
par  condensation 


Fig.  16 


Sample  of  cloud  producea  by  air  aspirated  spray  nozzle 
Eehantlllon  de  nuage  produit  par  pulverisation 
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Elg. 19  RAE  air  blast  atomiser 


Pulverlscteir  uneunwt  ique  RAE 


222 


t 


Turbine 

(Turbine) 


Icing  tunnel  test 
section 

(Velne  d’essai) 


Fig. 


Compressor 

(Compresseur) 
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Vapor  line 
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20  Air  cycle  components 

Parties  constitutives  du  cycle  de  l’air  dans  une 
soufflerie  de  givrage 
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Temperature 
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rig.  21  Cycle  1  :  low  pressure,  open 


Cycle  1  :  basse  press  ion,  ouvert 
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Pig.  22 


Cycle  2  :  high  pressure,  open 


Cycle  2  :  haute  press  ion,  ouvert 
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Pig. 23  Cycle  3  :  cloned 
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Fig. 24  Cycle  4 


ejector  driven,  open 


Cycle  4  ■  dispoeitif  avec  ^Jecteur,  ouvert 
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C  H  /l  P  T  E  h  5 


FLIGHT  TESTS  IN  SIMULATED  ICING 
CONDITIONS 


ESSAIS  EN  VOL  DE  GIVRAGE 
PROVOQUE 


G.C.  Abel*  and  J. K.  Thompson ♦ 


1 .  I NTRODUCT ION 

1.1  Because  of  the  difficulties  of  making 
full-scale,  full-speed  tests  in  tunnels  and 
of  finding  suitable  natural  icing  conditions 
some  effort  has  been  directed  towards  pro¬ 
ducing  artificial  icing  conditions  in 
flight  by  means  of  water  sprays. 

Two  types  of  test  facilities  have  been 
used  successfully  for  this  work.  The  water 
spray  rig  which  is  mounted  in  front  of  the 
component  to  be  tested  is  an  example  of  one 
type  of  iacility  and  the  tanker  aircraft 
which  is  flown  just  ahead  of  the  aircraft  or 
aircraft  component  to  be  tested  is  an  example 
of  the  second  type  of  facility.  Aircraft 
utilisation  and  the  particular  test  problem 
are  the  primary  factors  that  control  the 
choice  of  which  test  facility  is  most 
appropriate  for  a  given  problem.  While  the 
spray  rig  allows  better  control  of  test 
com  it  lor.;*,  there  are  many  test  problesm  for 
which  such  an  apparatus  is  neither  practical 
nor  aerodynamically  feasible.  Both  type 
facilities  are  currently  used  in  connection 
with  flight  test  evaluation  programmes. 

1.2  The  development  of  test  apparatus  for 
simulating  aircraft  icing  requires  considera¬ 
tion  of  the  relative  humidity  of  the  ambient 
air  and  of  the  test  conditions.  That  is, 
vapour  pressure  cannot  be  assumed  to  be 
equivalent  to  saturation  vapour  pressure 
for  ambient  conditions  without  causing 
serious  errors  in  the  application  of  results 
from  heat  transfer  studies.  The  cooling 
effects  of  evaporation  into  a  dry  boundary 


1.  INTRODUCTION 

1.1  II  est  difficile,  d’ one  part,  de  faire 
des  essais  de  givrage  en  vraie  grandeur 
dans  une  soufflerie  et,  d’autre  part,  de 
trouver  des  conditions  convenables  de 
givrage  naturel  en  vol.  On  a  done  essaye 
de  provoquer,  en  vol,  des  conditions  de 
givrage,  par  pulverisation  d’eau  a  l’avant 
de  1*  avion. 

Deux  types  d’ instal lation  ont  ete 
utilises  avec  succes:  l’un  consiste  a 
monter  des  rampes  de  pulverisation  d’eau 
en  amont  de  la  partie  de  1’ avion  a  etudier; 
1’ autre  utilise  un  avion-reservoir  qui 
vnle  Juste  devant  1' avion  ou  la  partie  de 
1' avion  er  essai.  Suivant  1’ utilisation  qui 
doit  etre  faite  do  l’avion  et  le  but  de 
1’ essai,  le  choix  peut  se  porter  sur  1’ une 
or  P autre  des  Installations:  si  les  rampes 
de  pulverisateurs  permettent  une  meilleure 
definition  des  conditions  experimentales, 
il  ?xiste  desessals  pour  lesquels  P amenage- 
ment  de  tel les  rampes  n’est  ni  pratique, 
ni  ae'rodynamiquement  realisable.  En  fait, 
les  deux  types  d’  installation  sont  mis  en 
oeuvre  dans  les  programmes  d’ essais  en  vol. 

1.2  Tout  essai  degivrage  provoque  envoi  doit 
tenir  compte  de  l’humidite  relative  de 
P atmosphere  :  on  pourrait  commettre  des 
erreurs  considerables  dans  P  interpretation 
des  resultats  obtenus  par  la  mesure  des 
echanges  thermiques  au  cours  du  givrage,  si 
Pon  supposait  que,  pendant  P essai,  lapres- 
sior.  de  la  vapeur  d’eau  est  “gale  a  la 
pression  de  saturation  a  la  temperature  de 
1’ atmosphere.  Si  la  couche  limit?  est  loin 
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layer  are  considerable  and  skin  temperatures 
equivalent  to  ambient  conditions  can  occur 
at  stagnation  points  even  though  airspeeds 
are  fairly  high.  Any  evaluation  of  heat 
transfer  ice  protection  systems  using 
simulated  icing  conditions  roust  be  made, 
therefore,  on  the  basis  of  heat  required 
and  heat  available  rather  than  fora  specific 
ambient  condition. 


2.  WATER  SPRAY  RIGS 


Figures  1  to  5  are  examples  of  water 
spray  rigs  mounted  in  front  of  the  component 
to  be  tested. 


2.1  Figure  1  shows  37  air  blast  spray 
nozzles  mounted  5  in.  apart  on  7  streamlined 
struts  which  are  spaced  4ft  in.  apart. 


The  nozzles  are  mounted  5  ft  ahead  of 
the  air  intake  of  the  Jot  engine.  The 
compressed  air  for  the  nozzles  is  obtained 
from  the  Jet  engine  at  the  cabin  pressurisa- 
tion  tapping.  The  water  is  stored  in  the 
aircraft  and  is  pumped  through  a  fi  „er 
and  flowmeter  to  the  nozzles.  As  a  pre¬ 
caution  against  freezing  the  water  pipe  was 
led  into  the  air  pipe  through  which  the 
warm  air  from  the  engine  was  supplied  to 
the  nozzles  and  an  automatic  by-pass  was 
fitted  as  a  safeguard  against  a  high 
build  up  of  water  pressure  if  the  nozzles 
should  freeze.  This  system  was  satisfactory 
at  temperatures  (down  to  -30°C,  below 
which  the  nozzles  started  to  freeze. 


Figure  2  shows  an  installation  where  the 
engine  to  be  tested  is  mounted  below  the 
fuselage. 


de  1’etat  de  saturation,  le  refroidissement 
qu’ entraine  1' evaporation  de  l’eau  sur  la 
surface  peut  etre  considerable;  en  particu¬ 
lar,  aux  points  d' arret,  les  temperatures 
de  paroi  peuvent  etre  voisines  de  cellos 
qui  regne.it  dans  le  milieu  ambiant,  me  me 
si  les  vitesses  de  1* avion  sont  notablement 
elevees.  Par  suite,  la  chaleur  debitee  par 
un  systeme  thermique  de  protection  au  cours 
d’ un  givrage  provoque  n' est  pas  egale  a  la 
chaleur  qui  serait  effectivement  debitee 
si,  toutes  choses  egales  d’ailleurs, 

1’ atmosphere  etait  saturee  et  une  inter¬ 
pretation  des  resultats  est  necessaire. 


2.  DISPOSITIF  A  RAMPES  DE 
PULVLR I S ATEURS 

Les  figures  1  a  5  montrent  des  exenples 
deinstallations  de  rampes  de  pulve'rlsateurs 
montees  a  i’amont  de  1’ element  a  etudier. 

2.1  Le  dispositif  de  la  figure  1  comprend 
37  pulverisateurs  pneumatiquc3  jiontes,  a 
12,5  cm  l’un  de  l’autre,  sur  7  supports 
profiles  distants  de  11,25  cm.  Lee  pulv^ri- 
sateurs  sont  a  1,5m  en  amont  de  1* entree 
d’air  d’ un  reacteur.  L’ air  comprime  alimen- 
tant  les  pulverisateurs  est  preleve.  en 
mene  temps  que  l’air  utilise  pour  la  pres- 
surisation  de  la  cabine,  aprej  le  compresseur 
du  reacteur.  L* eau,  pomp^e  dans  un  reservoir 
situe  dans  1’ avion,  passe,  avant  d’arriver 
aux  pulverisateurs,  dans  un  f litre  et  dans 
un  d^bitmfctre.  Par  precaution  contre  le  gel, 
le  tuyau  d * al imentat ion  en  eau  e3t  a 
1’ interieur  du  tuyau  d’ alimentation  en  air; 
1’air  provenant  du  reacteur  est,  en  effet, 
suffisamment  chaud  pour  permettre  la  pul¬ 
verisation  jusqu’k  une  temperature  de  -30°C, 
temperature  au-dcssous  de  laquelle  les 
pulverisateurs  commencent  a  geler.  Un 
organe  de  surete,  constitue  par  un  by-pass 
automatique,  evite  une  pression  d’eau  trep 
grande  dans  la  canalisation,  en  cas  de  gel 
des  pulverisateurs. 

La  figure  2  montre  une  installation  oil 
le  reacteur  a  essayer  est  place  sous  le 
fuselage. 


237 


Figure  3  shows  a  similar  spray  arrange¬ 
ment  with  the  supporting  structure  altered 
so  as  to  bridge  over  the  test  engine’s 
propeller. 


2.2  Figure  4  shows  the  spray  for  a  test 
section  built  Into  the  fin  of  an  aircraft. 
Twelve  nozzles  were  mounted  4  in.  apart 
on  six  horizontal  struts  spaced  5 'n  in. 
apart.  The  nozzles  were  just  over  6  ft 
ahead  of  the  test  section.  The  compressed 
air  to  the  nozzles  was  supplied  from  a 
blower  mounted  on  a  large  auxiliary  power 
unit  in  the  fuselage.  This  power  unit  also 
supplied  the  energy  to  operate  the  de¬ 
icing  and  anti-icing  systems  that  have 
been  mounted  on  the  test  section.  Six 
flowmeters  were  used,  one  to  control  the 
water  flow  to  both  nozzles  on  each  spray 
bar,  to  overcome  the  difficulty  due  to  the 
different  gravity  heads  between  the  spray 
bars. 


2.3  Figures  5a,  5b  and  5c  show  three 
views  of  a  spray  rig  attached  to  the  side 
of  an  aircraft  fuselage.  This  apparatus 
uses  166  high-pressure  water  nozzles,  with 
pressure  water  of  80-90  )b/sq  in.,  giving 
a  coverage  of  127  sq  ft  up  to  0.27  g/m3 
water  content  at  190  m.p. h.  The  water 
droplet  diameter  is  of  25  microns.  Each 
nozzle  is  provided  with  an  electrical 
heater.  The  water  capacity  is  500  gallons 
and  the  water  flow  rate  of  4.3  gallons/iain. 


Tests  with  this  particular  apparatus 
have  been  limited  to  propeller  development 
evaluation.  A  special  feature  of  the  test 
apparatus  is  the  spinner  attachment  and 
slip  rings  which  allow  measurement  of 
blade  skin  temperatures.  Other  measure¬ 
ments  obtained  during  tests  include  pro¬ 
peller  unbalance,  torque,  blade  si>eed  etc. 


Le  merae  dispositif  peut  servir  a 
l’essai  d’ une  helice,  le  support  etant  alors 
essentiellement  constitue  par  un  pont  de 
forme  circulaire  passant  au-dessus  de 
l’helice  (fig.3). 


2.2  La  figure  4  montre  une  derive  d’avion 
dont  une  section  aete  equlpee  envue  d’essai; 
douze  pulverisateurs  ont  ete  monte's,  a  10  cm 
1’ un  de  1’ autre,  sursix  supports  horizontaux, 
distants  de  13,8  cm.  Les  pulverisateurs  sont 
a  1,8  m  du  profil,  L*  air  alimentant  les 
pulverisateurs  est  fourni  par  un  compresseur, 
lui-meme  actionne  par  un  groupe  auxiliaire 
important  place  dans  le  fuselage;  ce  groupe 
foumit  egalement  l’energie  necessaire  aux 
systemes  de  degivrage  ou  d’ antigivrage  qui 
peuvent  etre  montes  sur  le  profil  en  essai. 
Les  supports  horizontaux  des  pulverisateurs 
etant  a  des  niveaux  differents,  11  convient 
de  regler  le  debit  de  chacun  d’eux;  il 
existe  done  six  debitmetres,  places  en 
parallels. 


2.3  Les  figures  5a,  5b  et  5c  sont  trois 
vues  d’ un  ensemble  de  pulverisateurs  fixe' 
sur  le  cote  d' un  fuselage  d’avion.  Le 
dispositif  comprend  166  pulverisateurs 
homogenes,  la  pression  de  l’eau  etant  de 
5,6  a  6,3  kg/cm2.  Pour  une  vitesse  de 
l’nvion  de  300  km/h,  la  section  couverte 
par  le  brouillard  est  de  12  m2,  la  teneur 
en  eau  pouvant  atteindre  Jusqu’a  0,27  g/m3 
et  le  diamfetre  des  gouttelettes  etant  de 
l'ordre  de  25  microns,  l.a  reserve  d’eau 
est  de  2250  litres  et  le  debit  de  l’eau,  de 
19,5  Z/mn. 


Avec  cette  installation  particuliere,  les 
essais  n’ont  porte  que  sur  des  dlspositifs 
d* helices.  A  noter  1’ attache  de  1’ armature 
au  capot  de  1’ helice  et  les  contacts 
tournants  permettant  la  mesure  de  la  tem¬ 
perature  de  la  cjrface  des  pales.  D’autres 
mesures  sont  realisees  au  cours  des  essais  : 
desequilibre  de  l’helice,  couple  de  rota¬ 
tion,  vitesse  angulaire  de  1’ helice,  etc. 
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3.  WATER  TANKER 
AIRCRAFT 

In  the  U.S. A.,  a  large  fuel  tanker 
aircraft  has  teen  converted  to  provide 
water  spray  cloud  conditions  Into  which 
other  aircraft  can  fly  to  test  components. 


Figure  6  is  a  photograph  of  the  water 
spray  nozzles  and  Figure  7  is  a  photograph 
of  it  working  in  flight. 


The  spray  i'j  from  high  pressure  water 
nozzles.  The  nozzles  can  be  varied  to 
cause  either  rain  or  drizzle.  A  third 
nozzle  is  being  constructed  which  it,  is 
believed  will  be  capable  of  causing  droplet 
size  more  of  the  order  of  common  icing. 


Liquid  water  contents  are  of  the  order 
of  l  g/m3  in  the  icing  area  when  water 
flow  rates  are  of  the  order  of  100  gallons/ 
min.  The  formation  has  the  general  charac¬ 
teristics  of  freezing  rain  or  freezing 
drizzle. 


Use  of  tanker  aircraft  has  been  limited 
to  speed  power  analysis  to  determine  the 
effects  of  heavy  and  severe  icing  on  air¬ 
craft  components.  Although  the  test 
techniques  are  not  entirely  developed  at 
this  time,  results  to  date  are  highly 
satisfactory. 


3.  DISPOSi'TIF  DE  L'AVION 

RESERVOIR 

Aux  Etats  Unis,  un  avion-reservoir 
servant  habituell ement  au  transport  de 
combustible  peut  etre  rempli  d* eau  et,  par 
l’adjonction  d*un  dispositif  de  pulverisa¬ 
tion,  utilise  pour  former  un  brouillara 
givrant  dans  lequel  vole  un  autre  avion  dont 
certains  elements  sont  en  essai. 

Le  dispositif  de  dispersion,  constitue 
de  pulverisateurs  homogenes  a  forte  pression 
d’eau,  est  visible  sur  la  Photographie  6  et 
la  Photographie  7  mont.re  son  fonctionnement 
en  vol. 

Suivant  les  pulverisateurs  utilises,  on 
peut  avoir  soit  de  la  pluie,  soit  do  la 
bruine.  Un  autre  type  de  pulve'risateur  est 
en  construction;  il  doit  permettre  d’obtenir 
des  diametres  de  gouttelettes  se  rapprochant 
davantage  de  ceux  que  1’ on  rencontre  dans 
les  nuages  givrants  habituels- 

Les  teneurs  en  eau  llquide  sont  de 
l’ordre  de  1  g/a3  dans  1* aire  givrante 
quand  les  debits  d’eau  sont  de  l’ordre  de 
450  i/wn.  Les  depots  de  givre  ont  les 
caracteristiques  de  ceux  que  l’on  observe 
par  pluie  aurfondue  ou  par  bruine  surfondue. 

L’ emploi  de  ce  systeme  d’ experimentation 
s’ est  limite  Jusqu’ ici  a  1’ etude  des  effets 
de  glvrage  intenses  et  severes  sur  un  avion 
ou  sur  une  partie  de  1’ avion  et,  en  particu¬ 
lar,  des  variations  de  la  puissance  et  de 
la  vitesse  au  cours  du  givrage.  Blen  que  la 
technique  des  essais  avec  avion-reservoir  ne 
soit  paa  completement  au  point  a  l'heure 
actuelle,  les  perspectives  qu’ offrent  ces 
essais  sont  tree  setisfaisantes. 


239 


1.  Hot  air  and  water  concentric 
feed  pipes 

2.  Air  and  water  thenaocouples 

3.  Caaera  box 

4.  37  assisted  water  spray  nozzles 

Plg.l  Water-spray  rig  aountrd 
Raape  de  pulver laateurs 


_  Tuyaux  co  centrlques  d’ al laentatlm  en 
air  chaud  et  en  eau 

=  Themo^lewents  air  et  eau 

=  Boltler  d' apparel  1 

=  37  pulverlsateurs  pneuwatlques 

f ” — >s»t  of  the  air  intahe  of  an  engine 

■tee  A  1‘aaont  de  1*  entree  d'alr  V  »n 
reacteur 


A 
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fig.  2  Particular  disposition  of  the  engine  to  be  tested 
Disposition  partlculleie  d’ un  reacteur  en  essal 
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1.  Mirror 

2.  Spotlight  (for  night  test*) 

3.  Cuerta  (35  aa  Robot  F  3.8  7.5  ca 
Tala  Xanar) 

4.  Electronic  flash  tubes  'for  night 

teats) 

5.  fater/alr  supply  pipe 

6.  Single-entry  of'  cooler  duct  Intake 

7.  Fxiernal  rubber  oeershoes  scheae  6 

8.  Rotol  Viscount  de-iced  propeller  k 
aplnner 

9.  Caae-a  (35  aa  Robot  F2  4  ca  Blotar) 

10.  External  pitot 

11.  fater  spray  grid  (19  alr-asslated 
nozzles) 

Fig. 3 


=  Mlrolr 

=  Projecteur  (poor  essals  de  nult) 

=  Apparel la  photograph lquea  (35  aa  Robot 
F  3.8  7,5  ca  Tale  Xenar) 

a  Tunes -eclairs  electronlques  (pour 
essals  de  nult) 

=  Tuyau  d’ al l sen tat loo  en  eau/alr 

=  Entree  unique  du  conduit  refroldlsseur 
d* hulls 

-  Caoutchoucs  externes 

a  Hellce  Rota  1  viscount  deglvr£e  arec 
capot 

=  Apparel  1  photograph lque  (35  tm  Robot 
n  4  cr  Blotar) 

=  Pitot  externe 

=  Grille  de  pulvlrlsateurs  (19  pulvlrlaa- 
teurs  pneuaatlques) 


•ater-spmy  rig  aounted  In  front  of  a  propeller 
Raape  de  pulve'rlsateurs  aontte  a  1*  aaont  d’ une  hellce 


242 


Fig.  4  »ater-spraj  rig  aounted  in  front  of  a  test  section 

Dispositlf  de  pulverisation  a  1’  amont  d' un  bord  d’ attaque 
a  r essai 


Pig. 5(a)  *etor-spray  rig  attached  to  the  side  of  an  aircraft  fuselage  (front  view) 

Dlsposltif  de  pulverisation  fixe  late’ralement  au  fuselage  d* un  avion 

(vue  d*  amon t) 


Pig. 5(b)  Water-spray  rig  attached  to  the  side  of  an  aircraft  fuselage  (rear  vlee) 

Dlsposltlf  de  pulverisation  fixe  lateraienent  au  fuselage  d’un  avion 

(vue  d’ aval) 
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Fig. 5(c)  »ater-spray  rig  attached  to  the  side  of  an  aircraft  fuselage  (side  view) 

Dispositif  de  pulverisation  fixe  lateralement  au  fuselage  d' un  avion 

(vue  de  c&te) 


■ 
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Pig. 6  Spray  nozzle  of  the  water-tanker  aircraft 

Systeoe  de  pulverisation  de  1’ avion  reservoir 


Pulverisation  produlte  a  1’ aide  de  1’  avion  reservoir 


•  * 
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CHAPTER  6 


ICING  FLIGHT  TEST  CONCEPTS 
IN  THE  U.S.A. 


CONSIDERATIONS  GENERATES  SUR  LES 
ESSATS  DE  GIVRAGE  NATUREL  EN 
VOL  AUX  U.S.A. 


James  K.  Thompson* 


1.  INTRODUCTION 

Icing  flight  tests  are  required  by  th„ 
U. S. A. F.  as  a  part  of  the  fifth  phase  test 
evaluation  of  aircraft  being  developed  for 
the  Air  Force.  Flight  test  techniques  and 
methods  of  analysis  have  beon  reviewed  con¬ 
tinually  since  the  first  tests  were  conducted 
in  1951  and  a  serious  effort  has  been  made 
to  use  the  most  effective  and  practical 
test  techniques  and  methods.  Considerable 
difficulty  is  encountered  in  connection  with 
tho  general  test  problem,  however,  because 
of  the  rapid  attribution  of  experienced 
engineers,  and  there  is  a  need  for  a  general 
definition  of  the  scope,  purpose,  and 
flight  tests  required  for  the  evaluation 
of  ice  protection  systems.  This  chapter 
presents  a  general  discussion  concerning 
icing  flight  test  concepts  and  has  been 
prepared  asapertlal  solution  io  the  problem 
of  providing  general  guidance  to  the  new 
engineer. 


2.  TEST  DIRECTIVES 

The  test  directive  for  icing  flight  test 
evaluations  consists  of  the  completed  and 
approved  1ADC  (fright  Air  Development 
Center)  Form  56.  This  form  describes  very 
briefly  the  nature  and  scope  of  the  tests. 


1.  INTRODUCTION 

Les  avions  destines  a  l'Arme'e  de  l’Air 
ame'ricaine  doivent  subir,  au  cours  de  leur 
mise  au  point,  des  essais  de  givragj  en  vol 
qui  font  partie  de  la  cinquieme  phase  de 
leur  essai  us  reception.  Les  techniques 
de  ces  essais  de  givrage  en  vol  et  les 
ae'thodes  d’ analyse  des  resultats  ont  ete' 
continuellement  revisees  depuis  les  premiers 
essais  effectues  en  1951  et  un  effort  serieux 
a  et^  fait  pour  que  solent  employees  les 
techniques  et  les  methodes  les  plus  efficaces 
et  les  plus  pratiques.  Neanmoins,  le  pro- 
bleme  gene'ral  que  po6cnt  ces  essais  presente 
des  difficultes  considerables  du  fait  que 
les  ingeuieurs,  a  peine  forme's  a  leurs  tech¬ 
niques,  ne  conservent  pas  longtemps  leur 
affectation:  11  est  done  necessaire  de 
Conner  une  definition  gen^rale  des  essais 
en  vol  permettant  d1 experimenter  les 
dispositifs  de  dlgivrage,  ainsi  que  la  portee 
et  le  but  de  ces  essais. 

Ce  chapitre  presente  quelqnes  considera¬ 
tions  gene'rales  a  cc  sujet;  il  a  ete  pre'- 
par£  pour  resoudre  en  partie  la  question 
des  instructions  a donner  aunouvel  lngenleur. 


2.  INSTRUCTIONS  GENERA LES  POUR 
LA  CONDUITE  DES  ESSAIS 

Les  instructions  g6nerales  pour  la 
conduite  des  essais  de  givrage  en  vol  sont 
contenues  dans  le  foraulalre  No. 56  du 
fright  Air  Development  Center’ ,  complete  et 
approuve;  ce  formulaire  decrit  brieve- 
ment  la  nature  et  la  portee  des  essais. 


• Flight  and  All  Weather  Testing,  United  States  Air  Force 
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It  should  be  fully  understood,  however,  that 
the  information  presented  in  the  Form 
consists  only  of  the  minimum  information 
required  for  administrative  project  control. 
The  directive  states  the  general  and  special 
test  problems.  The  full  scope  of  the  test 
effort  is  defined  in  the  flight  test  pro¬ 
gram.  This  program  is  prepared  by  the 
test  engineer  and  is  approved  by  supervisory 
personnel.  It  should  be  sufficiently  com¬ 
prehensive  and  complete  so  that  anysit,nnicant 
problem  concerning  the  use  of  the  i-'e 
protection  system  can  be  detected  and 
information  made  available  for  the  solution 
of  that  problem. 


3.  TEST  OBJECTIVES 

The  objective  of  each  Icing  test  program 
defines  the  type,  nature,  and  scope  of  the 
test  activities.  There  are  four  basic 
objectives  for  icing  flight  tests.  These 
objectives  are  as  follows: 

(a)  Development,  evaluation  and  modification 
of  proposed  or  existing  systems 

(b)  Operational  evaluation  to  determine  the 
need  for  protection  on  new  type  aircraft 
or  aircraft  comments 

(c)  Operational  evaluation  of  a  system  as 
installed  on  early  model  production 
aircraft 

(d)  Exploratory  testing  to  determine  the 
general  nature  of  aircraft  icing 
pioblem. 

The  type  of  testing  in  (a)  Is  required 
when  there  is  reason  to  believe  that  some 
component  or  coaponents  of  either  new  or 
operational  aircraft  may  not  be  adequately 
protected.  This  occurs  when  the  Ice  protec¬ 
tion  system  Involves  application  cf  some  new 
Drlnciple  or  concept  of  operation  and  when 
system  effectiveness  must  be  improved 
considerably  through  the  use  of  win.t  might 
be  called  minor  system  adjustments 


II  doit  cependant  etre  bien  entendu  qu’ il  ne 
contient  que  le  minimum  des  renseignements 
necessaires  an  controle  administrate  d’un 
projet  et  n’indique  que  les  problemes 
generaux  et  particulars  qui  peuvent  se 
presenter  au  cours  des  essals. 

L’etendue  et  la  portee  complete  du 
travail  envisage  est  defini  par  le  programme 
des  essals  en  vol;  ce  dernier  est  prepare 
par  l'ingenieur  d’essais  et  soumis  a 
1' approbation  de  ses  supe'rieurs;  11  dolt 
£tre  sufflsamment  detallle  et  rcmplet  pour 
que  tout  problene  important  concernant 
1* util isation  du  dispositlf  de  degivrage 
pulsse  etre  mis  en  evidence  et  que  sa 
solution  solt  facllitee  par  les  renseigne- 
mtnts  obtenus. 


3.  bUT  DES  ESSAIS 

Sulvant  le  but  de  chaque  programme 
d’essais  de  givrage,  on  deficit  le  typo,  la 
nature  et  1c  doma^ne  des  essals.  Les  quatre 
principaux  objectifs  k  atteindre  aont: 

(a)  La  mlse  au  point,  l’essal  et  les  modifi¬ 
cations  des  dtsposltlfs  envisages  ou 
exlstants 

(b)  les  essals  de  fonctlonnement  permettant 
de  determiner  In  besoin  do  protection 
sur  de  nouveuux  types  d’avion  ou 
d’ elements  d’ avion 

(c)  les  essals  de  fonctlonnement  d’  undisposi- 
tlf  instaile  sur  un  nouveau  type  d' avion 
de  serie 

(d)  les  ecsais  et  les  recherches  en  vue  de 
determiner  la  nature  gene'rale  des 
problemes  de  givrage  des  aviors 

Les  essals  du  type  (a)  sont  necessalres 
lors  qu’ il  y  a  deo  raisons  de  penser  qu’ un 
ou  plusieura  Elements  d’un  avion  neuf  ou 
deja  en  service  ne  sont  pas  convenablement 
proteges  centre  le  givr&ge.  Tel  est  le  cas 
d’un  dispositlf  de  degivrage  comportant  une 
conception  nouvelle  de  fonctlonnement  ou 
necessitant  une  amelioration  deson  efflcacit^, 
par  des  mises  au  point  peu  importantes. 
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The  type  of  testing  in  (b)  is  required 
in  connection  with  radically  new  aircraft 
or  aircraft  components.  It  occurs  when 
aircraft  capability  and  design  mission 
combine  in  such  a  manner  that  ail-weather 
operation  of  a  particular  aircraft  does  not 
require  extended  operation  in  icing  condi¬ 
tions.  The  problem  then  is  to  determine  the 
extent  towhich  operation  in  icing  conditions 
is  required  and  the  effects  on  aircraft 
performance.  It  also  occurs  when  there  is  a 
requirement  forknowledge  concerning  penalties 
to  mission  capability  which  result  from 
complete  or  partial  lack  of  ice  protection 
for  aircraft  components. 


The  type  of  testing  in  (c)  is  part  of  a 
routine  Air  Force  requirement-  The  method 
of  aircraft  and  ice  protection  system 
operation  in  icing  conditions  and  the 
operational  limitation  of  the  system  as 
installed  on  a  production  model  aircraft  are 
determined  by  these  tests  in  order  to  provide 
an  experimental  basis  for  pilo*  operating 
instructions. 


The  last  basic  type  of  icing  flight  test 
programs  (type  (d))  is  encountered  in  connec¬ 
tion  with  efforts  to  learn  more  about 
atmospheric  physics  pertaining  to  icing 
conditions  or  as  pertains  to  the  application 
of  mathematics  to  ice  protection  syatem, 
design,  and  evaluation.  These  tests  are  r.nt 
conducted  in  support  of  a  particular  aircraft 
or  aircraft  component  as  is  the  case  for  the 
other  three  test  objectives. 


A.  INSTRUMENTATION 

Tests  required  In  connection  with  develop¬ 
ment  evaluation  or  modification  of  existing 
or  proposed  ice  protection  systems  require 
extensive  instrumentation.  The  instrumenta¬ 
tion  requirements  for  other  type  icing  tests 
include  part  but  notall  ofthese  requirements. 
Instrumentr tion  for  the  various  tests  is 
listed  as  follows: 


Les  essais  du  type  (b)  doivent  etre 
effectues  sur  des  avions  ou  des  elements 
d’ avions  entierement  neufs.  Us  se  pre¬ 
sen  tent  lor sque  les  possibilitps  d’un  avion 
et  les  missions  qu‘ il  devra  accomplir  par 
tout  temps,  sonttelles  qu' elles  n'impliquent 
pas  particulierement  des  vols  prolonges  dans 
les  nuages  givrants.  Le  problems  est  alors 
de  determiner  jusqu' a  quel  point  les  vols  en 
conditions  degivrage  s’ avereront  n£cessaires 
et  quels  seront  leurs  effets  sur  les  per¬ 
formances  de  1' avion.  Ce  type  d’essai  se 
presente  aussi  lorsqu’on  a  besoin  de 
renseignements  sur  les  consequences  qu’ en- 
tralnerait,  quant  a  1’ aptitude  a  remplir  les 
missions  demandees,  1' absence,  partlelle 
ou  totale,  de  moyens  de  protection  des 
diver.?  elements  d’un  avion. 


Les  essais  du  type  (c)  sont  couramment 
exiges  par  l'Armee  de  l’Air.  Us  ont  pour 
but  de  determiner  la  methode  dc  pilotage, 
dims  un  nuage  givrant,  d’un  avion  de  serie 
equipe  d’un  certain  dispositlf  de  degivrage 
et  le  mody  et  les  Unites  d'emploi  de  ce 
dlspositif;  ces  essais  doivent  permettre  de 
donner  une  base  experimental  aux  instruc¬ 
tions  que  recevront  les  pllotes. 


Les  essais  du  dernier  type  (d)  servent 
a  mleux  connattre  la  physique  de  1’ atmosphere 
givrontc  et  a  determiner  les  modes  de  calcul 
de  projet  et  d’ experimentation  des  disposi- 
tifs  de  degivrage:  ils  ne  sont  pas  effectues 
pour  des  avions  ou  des  elements  d’ avions 
particuiiers,  comme  e’est  lc  cas  pour  les 
trois  autres  types  d’ essais. 


4.  INSTRUMENTS 

Les  essais  ne'cessites  par  la  mine  au 
point  des  dispositifs  de  degivrage  envisaged 
ou  existants  etpar  l’etude  des  modifications 
a  y  apporter  exigent  un  grand  nombre 
d’ instruments;  les  autres  types  d’ essais  de 
givrage  n’  en  necessit'r.t  qu’ une  partie. 
Pour  lesdiffev-ents  types  d’ essais  1’ apparel] - 
lage  dolt  permettre  les  mesures  suivantes: 
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(a)  Measurement  of  meteorological  parameters 
is  required  in  all  icing  tests.  Air¬ 
speed,  altitude,  ambient  air  temperature, 
dewpcint,  liquid  water  content,  droplet 
sizes,  and  time  of  day  are  considered  to 
be  meteorological  parameters.  Rate-of- 
catch  is  the  primary  variable  for  each 
component.  Dewpoint  temperatures  are 
not  required  unless  heat  transfer 
principles  are  involved. 


(b)  Heat  and  mass  flow  measurements  are 
required  for  the  evaluation  of  heat  trans¬ 
fer  systems  when  test  objectives  are 
type  (a)  or  type  (d).  This  instrumenta¬ 
tion  should  be  sufficient  to  -nable 
calculation  of  heat  available  for  the 
entire  system  and  for  each  unit  of  the 
system.  These  systems  should  also  be 
Instrumented  ir.  such  a  manner  as  to  provide 
a  simple  measure  of  capacity  operation 
available  for  test  conditions.  A  heat 
full  on  or  cff  type  cyclic  system  for 
instance  would  be  lnstnaented  to  deter¬ 
mine  the  ratio  of  time  on  to  time 
elapsed. 


(c)  Skin  temperatures  are  required  for  all 
evaluation  of  heat  transfer  effects. 
(Type  (a)  and  type  (d)  test  objectives). 
At  least  three  wing  stations  on  one  side 
of  the  aircraft,  two  stations  on  one 
horizontal  stabilizer  and  one  station 
on  the  vertical  stabilizer  are  necessary. 
The  thermocouples  e»-e  copper-constantan. 


(d)  Speed  power  parameters  are  required  when 
test  objectives  are  type  (a)  and  type 
(h).  These  measurements  are  necessary 
in  connection  with  the  problem  of 
defining  the  nature  and  degree  of  any 
and  all  penalties  to  aircraft  mission 
capability.  These  penalties  are  a 
result  of  the  operation  of  the  given 
ice  protection  system,  the  existence  of 
the  system,  and  the  effects  of  system 
failure. 


(a)  Dans  tous  les  ossals  de  givrage,  11  est 
necessaire  de  mesurer  les  parametres 
meteorologiques  Sont  conslderes  comme 
tels  la  vitesse  de  l’air,  l’altitude,  la 
temperature  de  Pair  ambient,  la  tempera¬ 
ture  de  ros^e,  la  teneur  en  eau  liquide, 
les  dimensions  des  gouttelettes  et 
l'heure  desessais.  Le  taux  de  captation, 
qui  resulte  des  donnees  pre'cedentes,  est 
la  principale  variable  pourchaque  parti e 
de  P  avion.  Les  temperatures  de  rosee 
ne  sont  pas  n^cessalres  a  moins  que 
n’  interviennent  des  etudes  de  transmission 
de  chaleur. 

(b)  Les  mesures  de  transport  de  chaleur  et  de 
masse  sont  n^cessaires  pour  l’examen  des 
dispositifs  thermiques,  quand  11  s’ftgit 
d’essais  de  type  (a)  ou  (d).  Les 
instruments  doivent  etre  capables  de 
peraettre  le  culcul  do  la  chaleur 
dlsponlble  pour  P ensemble  du  dlsposltlf 
et  pour  chacun  de  ses  elements.  Ces 
instruments  doivent  egalement  etre  census 
pour  donner  une  mesure  simple  du  rende- 
ment  de  fonctlonnement  dans  les  conditions 
de  P essai.  Par  example,  un  dlapoaitif 
de  cbauffage  de  type  intermittent 
devrait  comporter  un  instrument  servant 
a  determiner  le  rapport  du  temps  de 
■arche  au  temps  total. 

(c)  Les  temperatures  superflcielles  doivent 
etre  mesurles  dans  toutes  les  etudes  de 
transmission  de  chaleur  (e&sais  de  type 
(a)  et  (d)>.  Au  minimum,  les  releves 
doivent  etre  effectues  en  trois  points 
de  l’aile,  endeux  points  d  untab  11  lsateur 
horizontal  et  un  point  du  stablllsateur 
vertical.  Les  thermocouples  sont  en 
cuivre-constantan. 

(d)  La  courbe  de  la  puissance  en  fonctior.  de 
la  vitesse  dolt  Itre  tracee  au  cours  des 
cssals  de  type  (a)  et  (b);  elle  permet 
de  definir  la  nature  et  P  importance  des 
difficulty  rencontrees  par  P  avion  pour 
reapllr  sa  mission.  Ces  difficulty 
peuvent  provenir  du  fonctlonnement  du 
dispositif  de  degivrage,  de  P existence 
de  ce  dispositif  ou  d’ une  panne  de  ce 
dispositif. 
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(e)  Photographic  coverage  is  required  in 
connection  with  all  icing  tests.  Hand 
held  cameras  operated  by  observers 
provide  the  most  effective  results. 
Automatic  cameras  Installed  to  photograph 
remote  or  hidden  areas  are  necessary  when 
icing  problems  are  expected  for  these 
areas.  Color  film  is  most  effective  but 
black  and  white  film  is  used  extensively 
because  of  film  processing  delays  for 
color  film.  The  most  effective  hand 
held  cameras  are  the  35  mm  single  frame 
cameras  and  16  mm  movie  cameras  with 
telescopic  rapid  change  and  wide  angle 
lens.  Cameras  mounted  for  remote 
photography  are  of  the  16  mm  or  35  mm 
movie  type. 


(f)  Instrumentation  for  recording  data  is 
varied.  Functional  reliability  and 
space  limitations  are  the  primary 
considerations  for  choice  of  recording 
systems.  Choice  of  film  recording 
speeds  is  extremely  important.  Oscillo¬ 
graph  film  speeds  of  the  ord^r  of  one  to 
two  Inches  a  minute  are  sufficiently 
fast  to  record  most  events  Including 
skin  temperatures  for  cyclic  systems. 
The  only  requirement  for  speed  of 
operation  occurs  in  connection  with 
requirements  for  simultaneous  measure¬ 
ment  of  many  variables. 


5.  SCOPE  OF  ICING  TESTS 

Flight  tests  in  clear  air  are  required 
in  every  Instance  in  order  to  provide  a 
basis  for  comparison.  These  tests  include 
altitude,  airspeed,  and  temperature  calibra¬ 
tion  flights,  aircraft  performance  testing, 
and  Ice  protection  system  avalisation  of  heat 
transfer  systems.  In  some  cases  the 
clear  air  data  can  be  obtained  from  earlier 
testing  conducted  by  the  contractor 


(e)  Tout  essel  de  givrage  necessite  un 
enreg it trement  photographlque.  Les 
cameras  tenues  a  la  main  et  actionnees 
par  des  observateurs  donnent  les 
meilleurs  resultats.  Des  cameras  auto- 
matiques,  instaliees  pour  photographier 
des  parties  de  1*  avion  eloigne'es  ou 
dissimulees,  sont  utiles  quand  on  y 
prevoit  des  difficultes  provoquees  par 
le  givrage.  Les  films  en  couleur  sont 
les  plus  satisfaisants,  mais  ceux  en 
noir  et  blanc  sont  beaucoup  utilises  en 
raison  des  longs  delais  de  d^veloppement 
des  films  en  couleur.  Les  cameras  a 
main  les  meilleures  sont  de  35  mm  pour 
les  appareils  photographlques  proprement 
dits  et  de  16  mm  avec  objectif  grand 
angulsire  a  reglage  raplde  pour  les 
apparel  Is  cinenatographiqoes .  Les 
cameras  fixes  pour  photographies  eloignees 
sont  des  apparel Is  cinematographiques  de 
16  ran  ou  de  35  mm. 

(f)  Les  appareils  d’ enregistrement  sont 
varies.  La  surete  de  fonctionnement  et 
1’ encomb remen t  sont  les  considerations 
les  plus  lmportantes  dans  le  cholx  de 
ces  appareils.  Le  choix  des  vitesses 
d* enroulement  des  bandes  est  extremement 
important;  des  vitesse  de  bandes 
d’ oscillographe  de  l’ordre  de  2,5  a  5 
centimetres  pax  minute  sont  suffisantes 
pour  enreglstrer  le  plus  grand  n ombre  de 
phenomenes,  y  compris  la  temperature 
superficielle  des  systemes  de  dlgivrage 
intermittents.  Un  enroulroent  plus 
rapide  n'est  necessaire  que  dans  le  cas 
d’une  mesure  simultanee  de  plusieurs 
variables. 

5.  DOHA INK  DES  ESSAIS  EN  VOL 

Des  essals  d’etalonnage  en  rol  par  del 
clair  sont  effectces  cheque  fois  qu’ il  faut 
disposer  d’ elements  de  comparaison.  Ils 
comportent  1’ etude  des  performances  ae 
I' avion  et  des  dlspositlfs  de  degivrage  de 
type  thermlque  en  fonction  de  1' altitude,  de 
la  vltessw  et  de  la  temperature.  Dans  cei- 
tains  cas,  les  resultats  d’ essais  effec- 
tues  en  del  clair  par  le  constructeur 
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Dr  by  the  military  in  connecti  *  with  Air 
Force  Test  Phase  I  to  IV. 


Flight  tests  in  natural  icing  conditions 
are  required  in  every  instance.  Aircraft 
should  be  opeiated  in  light,  moderate,  heavy 
and  severe  icing  conditions  unt^l  severe 
performance  penalties  are  caused  by  ice 
formation  on  protected  or  unprotected  areas 
of  the  aircraft  or  unti1  further  operation 
in  the  condition  is  unreasonable.  Heat 
transfer  analysis  are  conducted  for  periods 
during  the  tests  when  icing  rates  are 
reasonably  constant  for  several  minutes. 
These  tests  should  also  include  flight  in 
icing  conditions  of  various  intensities  when 
ice  protection  systems  are  turned  off.  This 
gives  a  basis  for  determining  the  value  of 
the  system  to  aircraft  mission  capability 
and  a  basis  for  determining  evasive  action 
required  in  the  event  of  operational  failure 
of  the  protection  system. 


Tanker  aircraft  are  currently  used  to 
simulate  severe  icing  conditions  for  indiv¬ 
idual  components.  These  tests  allow  a 
reduction  of  aircraft  calendar  time,  provide 
a  basis  for  determining  which  components 
are  causing  performance  losses  and  determine 
the  magnitude  of  the  individual  losses. 
Plans  for  this  test  technique  include 
investigation  of  the  use  of  the  technique  for 
heat  transfer  studies  and  development  of  a 
system  for  simulating  water  droplets 
comparable  with  those  typical  of  common 
icing.  Water  droplets  obtained  on  the 
present  system  are  not  entirely  satisfactory 
since  they  have  dimensions  comparable  to 
rain  and  the  formations  have  the  appearance 
of  'rime  rain’ . 


ou  par  les  autorites  mllitaires  (au  cours 
des  phases  1  a  5  du  programme  d’ essais 
Impose  par  l’Armee  de  l’Air)  peuvent  etre 
utilises. 


Des  essals  en  vol  dans  des  conditions  de 
givrage  naturel  dolvent  etre  effectues  dans 
tous  les  cas.  L’avion  doit  sublr  un 
givrage  successivement  leger,  modere,  fort, 
severe  ot  jusqu’a  ce  que  la  formation  de 
glace  sur  les  parties  protege’es  ou  non 
protegees  de  1* avion  ait  des  repercussions 
severes  sur  les  performances  ou  entralne  un 
danger  pour  la  poursuite  du  vol.  Les 
mesures  de  debit  de  chaleur  dolvent  etre 
effectuees  pendant  les  periodes  des  essais 
ou  les  taux  de  givrage  se  maintiennent 
sensiblement  constants  pendant  plusleurs 
minutes.  Ces  easais  dolvent  egalemer.t  com- 
porter  des  vols,  toujours  en  conditions 
de  givrage  d’inlensites  variees,  avec 
dlspositifs  de  defense  coupes.  Tout  ceci 
perraet  d’apprecier  la  valeur  du  disnositif 
quant  a  1’ aptitude  de  l’avion  a  remplir  sa 
mission  et  de  determiner  les  mesures  de 
sauvegarde  a  prendre  en  cas  de  panne  des 
dlspositifs  de  protection. 


Des  avlons-clternes  sont  couraament 
utilises  pour  creer  artif iciellement  des 
conditions  de  givrage  severe  pernettant 
d’  essayer  des  elements  separe's.  Ces  essais 
permettent,  avec  une  meilleure  utilisation 
de  l’avion,  de  determiner  quels  elements 
provoquent  dos  pertes  de  performances  et 
1’ importance  de  chaque  perte.  Cette 
technique  d’ essai  estprevue  pour  l’^tude  des 
apparells  thermiques  et  pour  la  mlse  au 
point  d’  un  dispositli  produisant  artlflclel- 
lement  des  gouttelettes  d’eau  comparables  a 
celles  qui  interviennent  dans  le  givrage 
ordinaire;  les  gouttelettes  d’eau  obtenues 
avec  le  dispositlf  actual  ne  sont  pas 
entierement  satisfaisantes  car  leurs  dimen¬ 
sions  sont  comparables  k  celles  de  la  pluie 
et  les  depots  solides  qu’ elles  entralnent 
ont  l’apparence  du  verglas. 
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6.  OPERATIONAL  PROBLEMS 

Every  test  program  which  requires 
specific  weather  conditions  for  testing 
poses  severe  operational  problems  because 
ol  the  low  frequency  of  occurence  of  the 
desired  test  conditions.  Icing  flight 
tests  are  no  exception  to  this  rule  L  t 
careful  use  of  operational  techniques  can 
enable  test  completion  in  a  reasonable 
time.  The  following  list  of  operational 
problems  are  given  in  order  of  importance 
concerning  ability  to  complete  icing  test 
programs  in  a  reasonable  period  of  time: 


1.  Maintenance 

2.  Plight  scheduling 

3.  Test  personnel 

4.  Test  areas 

5.  Plight  techniques 

6.  Weather  forecasts 

7.  Methods  of  analysis. 

6. 1  Maintenance 

Maintenance  problems  on  experimental 
aircraft  are  excessive.  There  Is  a  continual 
series  of  mechanical  modifications  which 
must  be  accomplished.  Inspection  periods 
are  frequent  snd  the  best  maintenance 
techniques  are  only  partially  determined. 
In  all  cases,  preliminary  planning  should 
include  determination  of  personnel  and 
support  equipment  required  for  the  tests. 
It  should  also  include  training  for  key 
personnel.  Authorization  for  overtime 
and/or  staggered  maintenance  shifts  should 
be  Included  in  the  plan  since  the  aircraft 
must  be  made  available  when  test  conditions 
exist. 


6.  PROBLEMS  r,  CPl'RAT i  GNNELb 

Tout  programme  d'essai?  necessltant  des 
conditions  meteorologlques  particulleres 
pose  des  probl&mes  de  vol  dellcats  et 
d'autant  plus  que  les  conditions  souhaltees 
se  preseatent  moins  fr^quemment.  Les 
essais  de  glvrage  en  vol  ne  font  pas 
exception  a  cet  regie  et  11  convlent 
d’ utiliser  avec  o&thode  toutes  les  techniques 
op^rationnelles  afln  de  permettre  leur 
accomplissement  en  un  temps  ralsonnable.  La 
liste  ci-apr&s  des  problemes  oplrationnels 
qul  se  posent  est  etablie  en  tenant  compte 
de  leur  Importance  du  point  de  vue  de  la 
posslbillte  d'accompllr  les  essais  de 
glvrage  en  un  temps  ralsonnable: 

1.  Entretlen 

2.  Programme  de  vol 

3.  Personnel 

4.  Zones  de  vol 

5.  Techniques  de  vol 

6.  Previsions  meteorologlques 

7.  Met bodes  d* etude. 

6.1  Entrwtien 

Les  problimcu  que  pose  1* entretlen  des 
avlons  exper iwientaux  sont  extremement 
importants.  Des  modifications  d'ordre 
necanique  doivent  continuellement  etre 
effectuees.  Les  periodes  d* inspection  sont 
froquentes  me.is  les  meilleures  techniques 
d’  entretlen  ns  sont  qu'en  partle  d^terminees. 
Dans  chaque  cas,  le  planning  prellmlnalre 
devrait  comprenJre  le  choix  du  personnel  et 
de  1* equipement  requis  pour  les  essais;  11 
devrait  egalement  prevolr  1’ entralnement  du 
personnel  responsable,  les  autorisations 
d*  effectuer  des  heures  supplemental  res  et 
(ou)  1* organisation  de  roulements  pour  les 
£qulpes  d’  entretlen,  car  1*  avion  dolt  etre 
disponible  quand  les  conditions  d’ essais  se 
presentent. 


\ 
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6.2  Flight  Scheduling 

Icing  test  aircraft  are  scheduled  for 
flight  whenever  the  aircraft  are  in  commission. 
The  type  of  flight  depends  on  existing 
weather  condi tious  and  the  number  and  type 
of  flights  already  completed.  The  flight 
schedule  is  usually  established,  therefore, 
without  regard  to  weather  conditions  during 
the  week.  The  exception  is  the  occasion 
when  a  maintenance  effort  can  be  delayed  or 
rushed  to  allow  better  utilization  of 
general  weather  trends.  Week-end  flights 
are  scheduled  for  Saturday  when  desirable 
conditions  are  forecast  and  on  Sunday  when 
an  unusually  urgent  requirement  for  test 
data  exists. 

6.3  Test  Personnel 

The  pilot  engineer  is  the  key  person 
within  the  team  of  ice  protection  system 
flight  test  personnel.  The  most  difficult 
accomplishment  of  the  test  prograu  is  the 
actual  operation  of  the  test  aircraft  in  a 
specified  manner  in  the  desired  variety  of 
weather  conditions.  It  is  imperative 
therefore  that  the  pilot  be  the  senior 
engineer  and  that  he  be  charged  with  the 
responsibility  for  project  accomplishment. 

He  should  have  considerable  experience  of 
operating  aircraft  in  Instrument  flight 
conditions  and  should  be  a  qualified  engineer 
and  test  pilot. 

A  technical  analyst  Is  a  necessity  for 
most  ice  protection  system  testing.  The 
technical  anaiyst  relieves  the  pilot  of 
technical  responsibilities  for  details  of 
data  analysis.  He  may  participate  in  test 
flights  when  space  is  available  and  a  know¬ 
ledge  of  pilot  problems  is  desirable.  His 
primary  function  however,  concerns  the 
technical  aspects  of  the  test  proc~wt.  He 
determines  the  methods  of  analysis,  the 
technical  interpretation  of  test  results 
and  objectives,  collaborates  with  the  pilot 
to  write  and  plan  the  test  program  and  test 
report,  determines  when  necessary  test 
results  have  been  obtained,  and  directs 
the  project  data  analysis. 


6.2  Program*  de  Vol 

Les  avions  d’esscls  de  givrage  doivent 
etre  prets  a  vuler  a  n’  importe  quel  moment. 
Le  type  de  vol  depend  des  conditions 
atmospherlques  existantes  et  du  nombre  et des 
types  de  vols  deja  accoirplis.  C’est  pourquoi 
le  programme  de  vol  est  gene'ralement  etabli 
sans  consideration  des  conditions  meteorologi- 
ques  prevues  pour  la  semaine,  1* exception 
etaat,  quand  la  remise  ou  1* acceleration 
d’ un  travail  d’entretien  est  possible, 
1' occasion  offerte  par  les  tendances 
generales  des  conditions  atmospherlques. 
Lorsque  des  conditions  atmospherlques 
appropriees  sont  annoncees,  des  vols  peuvent 
etre  effectues  le  samedl  etm&me  le  dimanebe, 
s'il  existe  un  besoln  except ionnel lament 
urgent  de  resultats  d’ essais. 

6.3  Personnel 

L' ingenieur-pi lote  est  a  la  tftte  de 
l’^quipe  qui  participe  aux  essais  en  vol  des 
dlspositlfs  de  deglvrage.  La  partie  la 
plus  difficile  du  programme  d’ essais  est, 
en  effet,  lepilotage  de  1’ avion  experimental, 
selon  une  suite  prevue  de  conditions 
m^teorologiques.  C’est  pourquoi  il  est 
absolument  indispensable  que  le  pilote  ait 
le  plus  haut  grade  a  bord  de  1’ avion  et 
qu’il  ait  la  responsabllltl  des  essais.  II 
devra  posseder  une  trfcs  grande  expe'rience  du 
pilotage  des  avions  aux  instruments  et  devra 
etre  a  la  fois  lngenleur  et  pilote  d’essai 
qualifies. 

Un  technicien  estnlcessaire  dans  la  plu- 
part  des  essais  de  dlspositlfs  Ct  deglvrage. 

II  dechargo  le  pilote  des  responsabllltes 
relevant  dcsanalyses  detail  lees  des  resultats. 

II  peut  psrticlper  aux  vols  d’esesls  s’il  y 
a  sssez  de  place  ets*  il  alntertt  a  connaltre 
les  difficult^  rencontrees  au  cours  du 
pilotage.  Toutefois,  son  rMe  principal  coe- 
ceriw  les  aspects  techniques  du  programme  des 
essais  :  ilfixe  les  m^thodes  d’ analyse  et  la 
manl&re  d’ interpreter  les  resultats,  il  col- 
labore  avec  le  pilote  pour  preparer  et  rediger 
le  programme  d’  essais  et  leur  compte  rendu,  il 
determine  le  moment  oules  resultats  recherche's 
ont  ete  obtenus;  il  dirlge  1’ analyse  des 
resultats. 


259 


A  flight  test  observer  is  the  third 
essential  person  in  the  Ice  protection 
system  flight  test  evaluation  team.  This 
person  assists  with  routine  data  reduction 
problems,  handles  pre-flight  and  post-flight 
routine  instrumentation  problems  for  the 
senior  engineer,  and  participates  in  tests 
of  aircraft  if  space  is  available.  Plight 
participation  requires  that  this  person 
should  be  qualified  to  use  and  operate 
photographic  equipment,  elrcraft  equipment, 
and  test  instrumentation. 


A  test  instrumentation  specialist  is 
always  required  to  maintain  instrumentation. 
This  person  should  be  involved  in  the  test 
program  from  early  planning  stages  to 
completion  of  the  flight  test  phase.  In 
addition  to  trained  maintenance  personnel, 
there  is  usually  a  requirement  for  technical 
representatives  from  organizations  respon¬ 
sible  for  the  production  of  Important  aircraft 
systems. 


6.4  Teat  Areas 

Much  of  the  dry  air  test  results  and 
part  of  the  icing  teat  results  can  be 
obtained  while  the  aircraft  is  operating 
in  the  local  radar  controlled  flight  test 
area.  Considerable  flight  time  in  clear 
air  will  be  available  during  flight  to  areas 
where  icing  conditions  exist,  however,  and 
this  flight  time  can  be  easily  used  to  good 
advantage  in  connection  with  some  dry  air 
test  requirements. 


Icln?s  *  tone  do  not  occur  very 
frequently  at  any  one  locality  and  the  local 
test  area  cannot  be  used  extensively  for 
flight  In  natural  icing  conditions.  The 
aircraft  must  be  operated  in  icing  con¬ 
ditions  which  occur  within  range  of  the 
aircraft.  The  range  may  be  extended 
by  using  another  air  base  as  a  refueling 
stop  but  more  than  one  landing  at  bases 


L' observateur  d'essais  en  vol  est  la 
troisieme  personne  essentielle  de  l’equipe 
d'essais  de  dispesitifs  de  degivrage.  II 
aide  a  re'soudre  lea  probl^mes  de  pratique 
courante  poses  par  le  depouillement  des 
resultats;  il  a,  a  sa  charge  et  a  la  place 
de  1* ingenieur-chef,  les  problemes  que 
posent  la  manipulation  des  instruments  avant 
et  apres  le  vol;  il  participe  aux  essais  si 
de  la  place  est  disponible  dans  i* avion;  en 
ce  dernier  cas,  il  devra  connattre  Vemploi 
et  le  fc-nctionnement  des  dispositifs  photo- 
graphiques,  de  l'equipement  de  1' avion  et 
des  instruments  d'essais. 

Un  spec i/.  1  iste  en  Instruments  d’essais 
est  toujours  necesoalre  pour  1’ entretien  des 
instruments.  Il  doit  etku  prevu,  dans  le 
programme  d’essais,  depuls  les  premieres 
etapes  du  planning  jusqu’  a  1' accompllssement 
des  essais  en  vol.  En  plus  du  personnel 
d'  entretien  qualifie,  on  a  gene'ralement 
besoin  de  representants  techniques  des 
organisations  responsible*  de  la  construc¬ 
tion  des  dispositifs  importants  des  avlons. 

6.4  Zones  dts  Essais 

Une  grande  partle  des  resultats  d’essais 
en  air  clair  et  une  partle  des  rlsultsts 
d’essais  de  givrage  peuvent  etre  obtenus 
sans  que  1’  avion  quitte  les  regions  controlees 
par  les  radars  locaux.  Cependaot,  de 
longues  perlodes  de  vol  en  ciel  clair  sont 
wiiectuees  pour  se  rendre  aux  zones  ou  se 
presentent  des  conditions  de  givrage;  on 
peut  facilement  tirer  grand  profit  de  ces 
perlodes  de  vol  pour  ex^cuter,  si besoin  est, 
des  essais  en  air  clair. 

En  un  endroit  determine,  cholsi  au 
hasard,  les  conditions  de  givrage  ne  se 
pre'sentent  pas  tr&s  fre'quemment  et  une  zone 
locale  d’essais  ne  peut  pas  beaucoup  servir 
a  des  vols  dans  des  conditions  de  givrage 
naturel.  L’  avion  doit  etre  amene  dans 
les  zones  de  givrage  qui  se  pr^sentent  dans 
son  rayon  d’ action;  le  rayon  d’ action  peut 
etre  accru  en  utllisant  une  autre  base 
d’ aviation  comme  escale  de  ravitaillement, 
m«xis  plus  d’  un  atterrinsage  sur  des  bases 


other  than  Fright-Dattcr3on  Air  Force  Ease 
is  not  desirable.  In  some  instances  wher. 
an  unusual  effort  <s  warranted,  test  air¬ 
craft  of  the  fighter  typo  and  -  support 
aircraft  can  be  flown  to  Michigan  or  Minne¬ 
sota  for  several  flights.  This  requires 
prior  approval,  an  alert,  and  positive 
indication  of  extensive  icing  conditions. 

Cross  country  flights  to  test  areas  and 
cross  country  flight  in  a  range  of  500  to 
1000  miles  are  extremely  helpful  if  they  can 
be  accomplished  without  landing.  This 
type  flight  is  always  required  during  the 
icing  tests  since  the  aircraft  can  be  flown 
to  existing  icing  conditions  much  more 
readily  than  in  the  specified  test  area  when 
icing  conditions  occur  at  those  locations. 
The  heavy  and  severe  icing  conditions  are 
seldom  encountered  during  a  test  program  if 
the  cross  country  technique  is  not  used.  In 
this  connection  the  testing  is  accomplished 
with  considerable  reduction  of  pilot  effort 
if  previous  arrangements  are  made  with 
airway  traffic  control  organizations  and 
if  the  test  aircraft  are  identified  by  a 
call  such  as  'Icing-356*.  All  operations 
personnel  Involved  in  the  tests  should  fully 
understand  the  small  dimension  of  areas 
causing  heavy  and  severe  icing  conditions 
and  the  movement  of  the  condition.  Pilot 
reports  of  icing  conditions  are  of  extreme 
value  but  considerable  attention  must  be 
given  to  the  time  of  occurence,  the  movement 
of  the  icing  condition,  and  a  flight  plan  to 
intercept  the  condition. 

6.5  Flight  Techniques 

Flight  techniques  for  dry  air,  simulated 
icing  conditions  and  calibration  flights  are 
routine  and  cause  little  difficulty.  Con¬ 
siderable  difficulty  is  encountered,  however, 
in  connection  with  flight  techniques  for 
flights  conducted  innatural  icing  conditions. 
Test  personnel  are  easily  confused  by  the 
many  facets  of  the  test  problem  and  can 
become  so  involved  in  the  technical  evaluation 
that  they  completely  overlook  essential 
aspects  of  the  practical  evaluation  which 
consists  of  determining  answers  to  the 
following  questions: 


autres  que  fright-Patter-on  n* est  pas  sou 
hai table.  Dans  certains  cas,  justlflant  un 
effort  exceptional,  un  avion  d'essai  du 
type  chasseur  et  un  avion  d* accompabnement 
peuvent  et n  conduits  au  Michigan  ou  au 
Minnesota  pour  y  effectuer  quolques  vols. 
Ceci  necessite  une  autorisation  prealable, 
une  alerte  et  des  indications  nettes  des 
conditions  de  givrage  sur  un.*  grande  zone. 

Dec.  vols  effectues  de  droite  et  dc 
gauche  jusqu’aux  zones  d'essais  et  dans  un 
ravon  d* action  de  800  a  1600  kilometres  sont 
extremement  utiles,  s’ils  peuvent  etre 
effectues  sans  atterrissage.  Ce  genre  de 
vol  est  toujours  necessaire  pour  les  essais 
de  givrage,  V  avion  pouvant  etre  amene' 
betueoup  pits  rapldement,  lorsque  des 
conditions  de  givrage  apparaissement,  aux 
zones  ou  existent  ces  conditions  que 
lorsqu* II  reste  dans  la  zone  prescrite  pour 
les  essais.  On  rencontre  rarement  des 
conditions  severes  de  givrage  au  cours  d' un 
programme  d’essais  si  la  technique  du  vol 
disperse  o' est  pas  utilisee.  Dans  !e  cas 
d* une  telle  technique  de  vol,  les  essaiv 
s’  effectuent  avec  molns  de  difficult/s  pour 
le  pilotesi  des  arrangements  prel  lminai  res 
ont  ete  faits  avcc  lesorgarismes  de  controle 
du  trafic  akien  et  si  1’ avion  d’essai  est 
identifie  par  un  indicatif  d’appel  tel  que 
‘givrage-356’ .  Ttmt  le  personnel  d’ operation 
mll^  aux  essais  devraavoir  pleine  conscience 
des  petites  dimensions  des  zones  provoquant 
des  conditions  s£v£res  de  givrage  de  leur 
deplacement,  du  plan  de  vcl  pour  les  inter- 
cepter. 

6.5  Technique*  de  Vol 

Les  vols  en  air  clair  ou  dans  des  con¬ 
ditions  de  givrate  artificiel  sont  de  prati¬ 
que  courante  etpiesentcnt  peude  difficulty. 

En  revanche,  les  vols  effectues  dans  les 
conditions  de  givrage  naturel  font  intervenir 
des  techniques  particulieres  et  sont  beau- 
coup  plus  difficiles.  Le  personnel  d’essais 
se  laisse  facilement  absorber  par  les  nombreux 
problemes  techniques  et  neglige  complkement 
les  aspects  essentiels  desbuts  pratiques  des 
essais  qui  consistent  a  donner  des  reponses 
aux  questions  suivantes: 
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(a)  How  long  can  the  aircraft  be  operated 
with  the  ice  protection  system  inopera¬ 
tive.  partially  operative,  and  fully 
operative  in  the  light,  moderate,  heavy, 
an  severe  icing  intensities  before 
light,  moderate,  heavy  and  severe  pe’-for- 
aiance  penalties  occur? 


(b)  fhst  is  the  duration  of  icing  encounters 
that  ca.i  be  expected  for  the  test  air¬ 
craft  ir  connection  with  the  executing 
or  -esign  mission? 


(c)  What  kind  or  safety  measures  must  be 
taken  *.0  guard  against  the  varying  inten¬ 
sities  of  icing  conditions  which  the 
aircraft  may  meet  while  climbing, 
cruising,  descending,  malting,  during 
appioach  and  landing? 


It  is  apparent  that  the  practical 
evaluation  requires  extensive  flight  in 
icing  conditions  and  continuous  monitoring 
of  speed,  power,  meteorological,  and  time 
parameters.  It  requires  that  the  aircraft 
be  operated  in  the  various  icing  conditions 
until  sufficient  test  information  can  be 
pieced  together  to  provide  a  complete  basis 
for  defining  alrcaft  mission  capability  as 
pertains  to  operation  in  icing  conditions. 
The  test  aircraft  are  operated  in  icing 
conditions,  therefore,  at  airspeeds,  weights, 
and  configurations  associated  with  climb, 
cruise,  descent,  and  approach.  Inasmuch  as 
Icing  conditions  usually  occur  in  shallow 
layers,  the  effects  of  thicker  layers  *in 
rate  of  climb  must  usually  be  calculated 
from  excess  power  available  or  measured  at 
periodic  intervals  after  ice  bas  been 
allowed  to  form.  Rate  of  aircraft  accelera¬ 
tion  in  level  flight  is  also  a  measure  of 
rate  of  climb  and  can  be  used  successfully 
as  a  flight  test  technique. 


(a)  Pendant  combien  de  temps  1* avion  peut-11 
voler  a»ec  un  diapositif  de  de'givrage  ne 
fonctionnant  pas  ou  fonctionnant  par- 
tlellement  ou  fonctionnant  completement 
et  ceci  dans  dec  conditions  de  givrage 
le'ger,  modere,  fort  ou  severe  avant  que 
ne  se  produisent  des  diminutions  de 
performances  legeres,  moderees,  seVieuses 
ou  graves? 

(b)  Quelle  est  la  duree  dn  givrage  durant 
laquelle  1* avion  essaye  pourra  register 
au  cours  des  missions  qui  lui  seront 
affectees? 


(c)  Quel  genre  de  mesures  de  sauvegarde 
faut-il  prendre  si  1’ avion  rencontre  des 
conditions  de  givrage  d’  intenslte's 
variees  en  aontee,  en  croisiere,  en 
descente,  en  attente,  a  Papproche  et  a 
Patterrissage? 

II  est  evident  que  la  reponse  a  ces 
questions  pratiques  necessite  des  vols  pro¬ 
longed  dans  differentes  conditions  de 
givrage,  un  controie  contlnu  au  cours  de  cec 
yoIs,  de  la  loi  de  variation  de  la  puissance 
en  fonctlon  de  la  viteose,  u;ie  mesure  des 
parametrrs  meteorologiques  en  fonctlon  du 
teeps.  Ainsi  des  renseiguements  d’essais 
suffisants  pourralent  etre  reunis  pourdefinir 
Its  possibility  de  1’  avion  a  rempllr  ses 
missions  dans  des  conditions  de  givrage,  a 
des  vitesses,  avec  des  poids  et  des  formas 
de  depot  correspondant  a  son  vol  en  monte'e, 
en  croisiere,  en  descente  et  en  approche. 
Attendu  qu«  les  conditions  atmospheriques  de 
givrage  se  presentent  gene'ralement  en  couches 
peu  e'paissts,  les  effets  de  couches  plus 
epaisses  sur  la  vitesse  ascensionnelle 
advent  gener&lement  etre  calcules  d’apres 
P  excodent  de  puissance  disponide  a  la 
sortie  de  la  couche  ou  d*  apres  des  mesures  a 
des  lntervallcs  periodiques  en  cours  de 
givrage.  La  variation  de  P acceleration  de 
P  avion  dans  un  vol  en  palier  permet  aussi 
de  calculer  lavitesse  ascensionnelle  et  peut 
e*re  utilise®  avec  succes  comme  technique 
d’ essai  en  vol. 
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The  practical  evaluation  tells  the 
engineer  the  extent  to  which  the  aircraft 
Ice  protection  system  Is  an  asset  to  mission 
accomplishment,  the  penalties  associated 
with  encourters  with  various  icing  conditions, 
and  the  evasive  action  which  nust  be  taken 
bj  the  pilot.  The  theoretical  evaluation 
is  concerned  with  the  balance  between 
factors  representing  the  demand  for  pro¬ 
tection  and  factors  representing  the  protec¬ 
tion  provided.  This  evaluation  is  also 
concerned  with  system  efficiency  and  with 
comparison  to  design  standards.  Each  unit 
of  the  system  is  considered  individually  and 
the  end  result  of  this  evaluation  is  the 
determination  of  improveresits  to  system 
efficiency  and  confirmation  of  design 
analysis. 

Plight  test  techniques  necessary  to  the 
technical  evaluation  require  aircraft 
operation  for  several  minutes  in  icing 
conditions  of  reasonable  severity.  The 
several  minutes  are  required  in  order  to 
allow  time  for  system  stabilization.  The 
dry  air  flights  for  the  technical^avaluation 
are  the  only  flight  requirements  which  are 
in  addition  to  the  flight  requirements  for 
the  practical  evaluation.  Measurements  of 
pertinent  parameters  should  be  taken  during 
periods  when  the  protection  systems  are 
sperative,  when  they  are  not  operating,  and 
during  transient  periods  to  determine 
stabilization  times. 


6,6  Weather  Forecaw t» 

Weather  forecasts  are  generally  inade¬ 
quate  as  a  basis  for  scheduling  flight 
tests  in  the  local  area  aud  are  of  little 
value  when  the  synoptic  situation  changes 
rapidly  as  is  usually  the  case.  The 
occurence  and  approximate  location  of  ar«as 
of  severe  Icing  can  be  forecast  quite 
easily,  however,  because  of  the  slow  movement 
and  synoptic  modification,  and  this  forecast 
is  of  considerable  value  in  those  instances 
if  the  aircraft  can  be  dispatched  to  the 
icing  area. 


Lea  oesurws  pratiques  cn  cours  de  vol 
indiquent  a  1*  inge'nieur  dans  quelle  mesure 
le  disposltlf  de  dlglvrage  avantage  1* avion 
pour  l'accoaplissement  de  sa  mission,  les 
obstacles  que  representent  les  dlffe'rentes 
conditions  de  glvrage  rencontre'es  et  les 
mesurcs  de  sauvegardf  que  doit  prendre  le 
pilote.  On  peut  ensuite  chercher  a  comparer 
les  facteurs  representant  la  necessite  de 
protection  et  ceux representant  la  protection 
donnee.  Cette  evaluation  concerne  egalement 
l'officacite'  du  dispositif  et  sa  cuqparaison 
avec  ’es  normes  employees.  Chaque  element 
du  dispositif  est  etudle  individuelleaient  et 
le  results;;  final  de  cette  evaluation  est  de 
determiner  les  ameliorations  a  apporter  a 
1*  efficacite/  du  dispositif  et  la  confirmation 
du  projet. 

Pour  1’ evaluation  technique  les  vols 
d'essai  necessitent  levol  de  l'appareil  dans 
des  conditions  de  givrage  de  severite  moderee 
pendant  plusieurs  minutes,  tedipu  nece^salre 
pour  permettre  as  dispositif  d'atteiudre  sod 
etat  de  stability.  Les  scales  conditions 
supplemeninl-es  necessities  par  l’essal 
technique  par  rapport  a  1' essal  pratique  sont 
les  vols  en  air  clair.  L*  secures  des 
parametres  a&’rop*  <0*  -Joivent  ^tre  prises 
pendant  les  perlodes  de  fonctionnemenv  des 
dlspositifs  de  protection,  quand  ils  ne 
fonctionnent  pas  et  pendant  lea  perlodes 
t /ansi to ires  pour  determiner  leur  temys  de 
stabilisation. 

6.6  Previsions  Meteorologiquea 

Les  previsions  miteorologiques  sont 
generalcment  insuf f isantes  pour  servir  de 
base  aux  programmes  d’essais  en  vol  dans  les 
zones  locales  et  sont  de  peu  de  valeur  quand 
la  situation  d'eu3emble  change  rapldement, 
ce  qul  est  ordlnalrement  le  cas.  Toutefois, 

1’ apparition  et  la  situation  approximative  de 
zones  de  givrage  intense  peuvent  etre  prevues 
tres  facilement  en  raison  de  leur  deplacetnent 
lent  et  de  leur  evolution  genirale peu  rapide, 
et  cette  prevision  est  d’ une  grande  importance 
lorsque  les  avions  peuvent  etre  envoyes  dans 
ces  zones  le  givrage. 


Weather  analysis  Is  extremely  beneficial 
to  thw  Icing  engineer.  This  analysis 
determines  as  nearly  as  possible  the  exact 
location  and  Intensity  of  existing  icing 
conditions.  It  is  conducted  immediately 
prior  to  flight  time  so  that  the  flight 
plan  is  based  jpon  the  analysis.  A  complete 
flight  plan  is  seldom  filed  for  long-range 
aircraft  since  the  analysis  is  usually 
supplemented  by  the  use  of  in-flight  weather 
reports.  That  is,  the  pilot  determines  the 
test  area  after  reaching  the  general  test 
area. 


An  essential  part  of  the  weather  fore¬ 
cast  is  the  risk  of  occurence.  The  aircraft 
must  be  flown  and  scheduled  upon  a  risk 
basis.  The  risk  factor  should  not  be  confused 
with  the  confidence  factor  that  the  forecas¬ 
ter  soaetlttes  assigns  to  his  forecast.  The 
risk  factor  to  be  operationally  effective, 
must  be  a  statistical  parameter  which  is 
determined  by  the  Identification  of  synoptic 
aspects  of  the  synoptic  situation. 


5.7  Methods  ot  Analysis 

The  analysis  of  anti-icing  systems 
using  heat  transfer  as  the  basis  for 
operation  requires  the  use  of  four  concepts 
The  primary  concept  is  a  deficiency  para¬ 
meter  and  is  concerned  with  heat  available 
as  a  function  of  heat  required.  The  heat 
required  for  design  conditions  Isa  necessary 
part  of  the  application  of  this  concept. 


Th®  second  concept  of  value  to  the 
analysis  is  an  efficiency  parameter  and  is 
concerned  with  the  fraction  of  capacity 
operation  as  a  function  of  icing  severity. 
The  nature  of  this  severity  parameter  depends 
upon  the  type  of  ice  protection  system  so 
that  it  is  a  race-of-catch  parameter  in 
some  instances  and  a  heat  transfer  parameter 
in  others. 


L* analyse  du  temps  est  extremement 
utile  a  1* i (genleur  specialist®  du  givrage. 
Elle  determine  d’aussl  pres  que  possible 
la  situation  exacte  et  1*  intenslte'  des 
conditions  de  givrage.  Elle  est  faite 
immediatement  avant  le  vol  de  sorte  que  le 
plan  de  vol  esc  fonde'  sur  elle.  Pour  les 
avions  a  long  rayon  d* action,  unplan  complet 
de  vol  est  rarement  etabli  car  1* analyse  du 
temps  est  ge'neralement  complete  par  des 
rapports  meteorologlques  re^ut.  en  vol; 
e’est-a-dire  que  le  pilote  determine  la 
zone  precise  des  essals  apres  avoir  attelnt 
la  zone  generale  des  essals. 


Une  caracterlstique  essentielle  des 
precisions  meteorologlques  est  le  risque  de 
rencontre.  Le  plan  de  vol  de  1’ avion  doit 
etro  etabli  en  tenant  compte  de  cr*  risque 
qui  ne  doit  pas  etre  confondu  avec  le 
caractere  de  certitude  que  la  meteorologie 
donne  parfols  a  ses  previsions.  Le  facteur 
risque,  pour  etre  utile  dans  les  vols,  doit 
intervenir  comme  un  parametre  statistique, 
determine'  par  la  comparaison  des  diffe'rents 
aspects  de  la  situation  d’ ensemble. 


6.7  Method®*  d ’Etude* 

L’ etude  des  dispositifs  thermiques  de 
degivrage  est  fondee  sur  Ie.  connaissance  de 
quatre  elements.  Le  premier  est  le  para- 
metre  qui  permet  la  comparaison  de  la  chaleur 
dlsponible  a  la  chaleur  necessaire.  La 
chaleur  necessaire  dans  les  conditions 
determines  est  done  un  element  indispensable 
pour  la  determination  de  ce  parametre. 


Le  deuxieme  element  lntereesant  est  le 
parametre  d’  efficacite  i no i quant  le  rendement 
du  dispositif  en  fonotion  de  1’  intensity  du 
givrage.  La  nature  de  ce  parametre  depend 
du  type  de  dispositif  de  protection  de  sorte 
que  c’ est  un  coefficient  de  captution  dans 
certains  cas  et  un  coefficient  de  transmission 
de  chaleur  dans  d’  autres. 
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The  third  concept  requires  determination 
of  a  penalty  parameter  sc  that  the  perform¬ 
ance  losses  due  to  system  operation  can  be 
compared  with  total  losses  occuring  during 
flight  in  icing  conditions.  The  aircraft 
that  uses  compressor  bleed  air,  for  instance, 
may  in  somocircumstances  require  so  much  air 
that  airspeed  losses  can  result  in  critical 
low  speed  operation. 


The  fourth  concept  concerns  the  analysis 
based  upon  speed/power  considerations.  It 
should  show  power  available  and  power 
required.  The  power  required  changes  with 
Jlight  time  in  icing  conditions  and 
further  affected  by  the  severity  of  the 
condition.  This  complication  can  be  largely 
eliminated  by  using  the  total  water  catch 
prior  to  each  speed/power  point  or  the 
thickness  of  ice  on  some  easily  observed 
aircraft  component  to  establish  a  measure  of 
the  effects  of  the  condition  on  power 
requires.  The  speed/power  analysis  is  used 
to  construct  a  comprehensive  study  of  the 
effects  of  the  ice  protection  system  on  the 
various  aspects  of  the  aircraft  mission. 


7.  CONCLUSIONS 


The  practical  aspects  of  ice  protection 
system  evaluation  can  easily  be  overlooked 
because  of  concern  regarding  the  technical 
analysis.  The  technical  analysis  determines 
minor  modifications  to  the  protection 
system  and  the  accuracy  of  the  design 
analysis.  Its  primary  value  therefore,  is 
connected  with  design  studies  for  new 
aircraft.  The  practical  evaluation  is  the 
operational  evaluation.  It  determines  the 
use  and  limitations  of  the  existing  ice 
protection  system.  Its  piimary  value  is  to 
the  operational  personnel.  A  deficient 
practical  evaluation  can  result  in  decreased 
combat  or  operational  effectiveness  of  the 
given  type  aircraft. 


Le  trolsieme  est  un  psrametre  permettant 
de  comparer  les  pertes  de  performances  dues 
au  fonctionnement  du  disposltif  «ux  pertes 
totales  subies  pendant  le  vcl  dans  des 
conditions  de  glvrage.  Alnsl,  un  avion  qui 
utilise  une  prise  d’air  de  compresaeur  peut 
en  certaines  circonstances  avoir  besoin  de 
tenement  d’air  que  la  diminution  de  la 
vitesse  de  Pavion  peut  devenir  dangeieuse 
aux  faibles  vitesses. 

Le  quatrleme  parametre  est  donne  par 
P analyse  de  In  lei  pulssance-vitesse  qui 
doit  faire  lntervenir  a  la  fois  la  puissance 
dlsponible  et  la  puissance  necessaire.  La 
puissance  necessaire  varie  avec  la  duree  du 
vol  dans  des  conditions  de  glvrage  et  de 
plus  elle  est  affectee  par  l'lntensite  du 
glvrage.  On  simplifie  considerablement 
P analyse  en  mesurant,  avantch&que  releve  du 
point  puissance. vitesse  de  la  courbe,  la 
captation  tocale  d’ eau  ou  bien  P epaisseur 
de  la  giace  sur  quelque  partie  d' avion 
faci lenient  observable;  on  etablit  aussi  une 
mesure  des  el'fets  du  glvrage  dans  les 
conditions  observees  sur  la  puissance 
necessaire.  L* analyse  de  la  loi  pulssance- 
vitesse  sertaetablir  P  etude  d’ ensemble  des 
effets  du  disposltif  de  protection  sur  les 
differents  aspects  des  missions  de  P avion. 

7.  CONCLUSIONS 

Les  aspects  pratiques  de  l’essai  des 
dlspositifs  de  protection  peuvent  facilement 
etre  negliges  parce  que  l'on  porte  trop 
d’ attention  a  P  analyse  technique  du  fonc¬ 
tionnement  dc  ces  dispositifs.  Celle-ci 
permet  de  determiner  les  modifications  de 
detail  a  apporter  audispositif  de  protection 
et  de  verifier  la  precision  obtenue  dans  la 
realisation  de  ces  disposltif^;  e’est  ;?our- 
quoi  son  principal  interet  concerns  les 
projets  pour  de  nouveaux  nvionsf?  LJ'*ssai 
pratique  determine  la  valeu~  .1 1  diapositif 
au  cours  de  son  fonctionnement,  son  utllite' 
et  ses  limites;  son  principal  interet  est  de 
renseigner  les  utllisateurs  du  disposltif. 
Une  etude  pratic.be  insufflsinte  d* un  avion 
donne'  seralt  grave  car  il  rourrai1;  »n  resul- 
ter  des  performances  diminueeii  date  le  vol 
ou  dans  le  combat. 
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ICING  PROBLEMS  AND  RECOMMENDED  SOLUTIONS 
QUELQUES  PROBLFMFS  CONCERNANT  LE  GIVRAGF.  ET  SOLUTIONS  RECOMMANDFES 

By  Edmond  A.  Brun 


p.  iv.  Notation  for  hc: 

Read  ‘Equation  (26)' 
instead  of  “Equation  (27)’ 

p.  14.  Footnote: 

Read 


p. iv,  Notation  pour  hc: 

Lire  Tormule  (26)’ 
au  lieu  de  Tor-mule  (27)’ 

p.  14,  Note: 

Lire 


A a  ^  ^a 

<t>  -  Ro,  4>  =  18 - - 


instead  of 


au  lieu  de 


1  ^  V*  c  "a 

R  4j  - - -  - - 

^  18  ^d  ua 


The  same  correction  applies  to  Figs.  9. 
10  and  11. 


p.  29,  Equation  (36b): 
Read 


instead  of 


Monies  corrections  sur  les  figures  9, 

10,  11. 

p. 29,  Equation  (36b): 

Lire 


^  cp  p  X  \ 


t  -  sl] 

ce  2ce/ 


au  lieu  de 


Lo  °o  '  r  qe  ce  fLf  uJ 


p.33,  Equation  (42): 
Read 


instead  of 


<p  "  hc  -  t  -  - —  +  0. 7  — - ■- — -  — -  -  - 

L  2cP  CP  p  hc  ce  2ce 

p.33,  Equation  (42): 

Lire 


/  273  x  ,1 

Til-  -=-*  +  0. 176  M  =  0.7  — 


cp  \P  -  e0  P  -  e 
au  lieu  de 


Tl  1  +  0.176  M*  =  0.7  —  I - —  -  - 

\  /  cp  \p  -  co  P  -  <7 

P. 41,  Fifth  line  of  second  paragraph:  p.41,  5eme  lignt  du  2bme  paragraphe: 

Read  Tigure  21’  instead  of  Vigure  20’  Lire  'Figure  21'  aulieu  de  Tigure  20’ 

p.49,  References  52  and  53:  p.49.  References  52  et  53: 

Rer.c!  ‘52.  Bartlett.  P.M.  Lire  ‘52.  Bartlett.  P.  M. 

53.  Dickey,  T. A. ’  53.  Dickey,  T.A.’ 

instead  of  ‘52.  Bartlett.  P.M.  .-if  au  lieu  de  ‘52.  Bartlett.  P.M. 

Dickey.  T. A.  ft  O  I  1  h  Dickey,  T. A. 

sa-  rrlr3rr,rpnnni2J7,.  53. 
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Errata  to  LKSD  48394 


0 


o 


\ 


3-3 

6-5 


6-6 


6— C 


7- 4 

8- 1 
8-6 


e-8 


8- 9 

9- 1 


9-2 


c-1 


c-2 


a 


4 


eq.  10  quantity  in  braces  should  be  raisod  to  tho  minus  one  power. 

2 


last  line  of  paragraph  refers  to  'tairror  machine" 

Exponent  in  the  integrand  formica)  is  '*(c:c^/23cT) (Yp/c) 

Last  line  should  read:  Z,  2 

or*  n^c 

cr 

Near  res 


log 


8  i 

r  ~  • 1 


2 

JET- 


me 

o 


esongnce,  3-^-^,  .  .  .  Conversely  far  off  resonance,  a>r/,tooi  .  .  . 

$  T  <V2AT)  log^  y  g/«0« 

®  o  /  3  3  14 

lines  5,6  ...  depends  on  N  /(kT)  ce  which  for  N  ■  10  corresponds 

to  a  maximum  ...  0  f  0  .  _  _  , 

ASTIA 


eq  40a  Absorption 


2  2 


line  5  (e.g. ,  Ref.  13,  Chap.  4) 

/  2kT  *  r“2  /■-— »  \2(f -1) 

Quantities  (  £2- 

\*oc 

have  parars . 


r  -  (*?/ 


VJ/  r(®)  is  therefore  smaller  than  ^  (*)  by  a  factor  of  roughly 

(2kT/m0c2)r*1  or,  in  the  case  of  the  fundamental  and  the  first  harmm  ic 
(r^m^/ac2  •  1).  This  means  that  (*0  is  usually  less  than  one  and 

the  absorption  in  a  plasma  of  radius  S  is  readily  estimated  to  be  .  .  t 


eq.  65  as  written  in  report  should  bo  multiplied  by  ^2r  ♦  1  r  . 


Insert  following  clause  after  65  "except  for  the  first  harmonic  which 

is  a  factor  of  (2kT/m0e2)  smaller  than  eq  65." 

* 

4th  line  fror.>  button  ,  .  .  expression  for  (h  (to)  off  resonance.  .  .  . 

3rd  line  in  para.  2.  ...  as  radiating  independently  of  one  another 

(Sefs.  1  and  2). 

End  of  para  2  •  •  ,  electrons  radiate  independently. 

4th  line  in  para.  3  .  r  .  spectrum  independent  of  uncertain  common 

factors  such  as  collision  frequency  or  particle  density.  For  illus¬ 
trative  purposes,  .  .  . 

-5 

line  9.  ...  The  first  harmonic  is  5  x  10  of  a  blackbody  emission 

and  goes  as  N  2/l  1/2^.  The  higher  harmonics  go  as  N  2  Tr“3*5/^' 

o  °  2  r-2 

where  r  ♦  Hi  the  number  of  the  hamonic  and  are  roughly  (2kT/m0c  ) 

smaller  than  the  first  harmonic.  Their  intensity.  .  .  The  uothods 
are  directly  applicable  to  ion  cyclotron  interaction  if  the  ion 
temperature  and  are  taken  to  be  1/1C3G  of  tho  actual  temperature. 
The  effect  of  changes  in  the  refractive  index  should  bo  particularly 
checked  in  this  case, 
eq  lc  should  have  brackets  aromd  suns 

f  '<5  "P*  V  »4 

— mm 

Inst  line  ,  .  .  aonoenergetic  or  non-interfering  electrons. 


SVPFmXM  TO  IliSD  48394 


Several  people,  notably  I,  Bernstein  and  K ,  Rosenbluth,  have  disagreed  with 
the  integration  of  eq  26  as  given  in  eqs  27  and  28.  The  author  is  deeply  in¬ 
debted  to  then  for  calling  his  attention  to  this  integration,  since  a 
re -examination  of  the  imaginary  part  of  eq  26  revealed  a  mistake  in  sign  in  the 


argument  of  the  arc  tangent  resulting  from  this  integration.  The  real  part  of 


this  integrand  is  indeed  an  odd  function  about  the  poin 
and  does  experience  cancellation  in  the  integration  but 


-  *>)/  l,5"j  ■  X 
imaginary  part  is 


ana  aoes  experience  cancellation  in  tne  integration  out  the  imaginary  pa 
eveiywhere  positive.  As  expressed  in  eq  26  if  we  assume  vtfc  vVc* 

i  >n  $%)  -in  {'(v/cjJiir/c)  Mj  e/p  -  fa,  cl/4  r)'iry  jj  ) 

( v  tr  J  fa  -fa -A  T  »-yc  / 


itr 


TIFDR 


which  has  the  opposite  sign  frer  eq  4C  in  the  Appendix  which  in  evaluating  eq  20 
led  to  setting  the  imaginary  part  ^  - 

tan"A  g/m0  (o0  -  <o)  ♦  0. 


Actually  tan"1  g/nQ  (co  -  «)  )  not  0  for  <»0  -  to  >^>  g/«Q.  This  error  resulted 

in  tremendously  underestimated  inferred  emission  end  tne  conclusions  and 
absorption  calculations  had  to  be  re -evaluated.  The  following  corrections  to 
Ii  SO  48394  are  necessary. 


page  iv  Excent  for  the  very  last  sentenoe  oa  the  page  delete  the  last  two 
paragraphs  and  the  last  sentence  of  the  second  paragraph. 


page  1-2  Line  10  should  road  "mined  by  the  temperature  and  the  variation  in 
magnetic  field,  and  therefore  a^."  Delete  the  last  sentence. 

page  3-2  Line  2  Delete  would  and  insert  at  this  place  "could  for  temperatures 
of  a  few  kev. " 

page  4-4  First  line  of  paragraph  2  insert  "at  low  tenperatures"  after  it  is 
shown  that . 

page  4-7  Delete  last  sentence  of  first  paragraph. 


-2- 


pagc  6-5 


§(») 


/<.)  ckp  -ffaz/i  trXvp/c'Jl 


C%  % 


last  line: 

^  e%  %c2 
3X1, iaL  Jr 


( V  /iK  ,/fS£ 7a  —  *  -  ^f-2&  _/. 

LJ  Izr  ~  'i }  j  rj  ^  3  *'r  /*■  '  *■>• 


page  C-6  eq  29  is  thus  valid  only  for  the  real  part  of  j£^(©)  when  ©  <  ®0 

line  8  of  irriting  should  read:  ©-/*©  tho  real  or  refractive  part  (as  well 
as  thu  irtaginary  part  for  ©>o^)  of  the  polaritability  .  .  . 

The  other  equation  on  the  page  is  solely  for  the  ru*I  paxi. 


page  6-7  Delete  the  first  sentence  and  substitute  f'ote  that  the  frequency 
dependence  n.r  the  real  pert  x*espv  sible  for  *He  refractive  index  is  essen¬ 
tially  unchanged  by  the  relativistic  spret.*.  in  re  sons  ;  ..equancy. " 

Insert  the  following  paragraph  after  the  firstpera graph  on  the  page: 
'Tor  laboratory  size  plasmas  the  imaginary  part  of  is  negligible  for 

©0<  ©, #  For  ©0;>  ©  the  imaginary  part  of  £  (©)  from  eq  26  becoucs 


x,$, w-Trg&.’&ap-Z 


>*fC_ 

*r 


3U> 


l] 


(27') 


Note  that  if  ©^©q,  I(©)^0|  but  if  ©<©0  the  arguaent  of  the  arc  tan  i* 
negative  and  the  arc  tan  The  abrupt  change  in  emission  as  ©  increases 

to  values  greater  than  ©  probably  accounts  for  sharp  changes  in  plasma 
cyclotron  rale  si  cm  observed  by  C.  Wmrton  at  Livermore  who  notices  that 
emission  at  a  fixed  frequency  ©  suddenly  begins  as  hie  magnetic  field  and 
therefore  ©0  increases.  A  corresponding  sudden  decline  in  emission  is 
observed  as  the  magnetic  field  is  decreased. 


First  line  of  second  paragraph  on  page  add  "for  the  refractive  index  " 
to  the  end  of  the  line. 

Fifth  line  of  same  paragraph  should  read  "the  contribution  to  the 
refractive  index  now  canes  .  .  , 

eq  30  is  for  the  real  pax*t  of  ^ ©;  neglect  the  imaginary  part. 

page  6-8  Second  paragraph  5th  line  add  "in  the  refractive  index"  to  the  end  of 
the  line. 


Add  following  paragraph  to  this  page: 

The  absorptive  or  imginary  part  of  the  Doppler  effect  is  sinply  a 
Voigt  profile 


r %c  1 

krffc  a>* 


jf*to0Kl*Y4re 


This  expression  is  valid  irrespective  of  tho  relative  Magnitudes  of  ©  and  ©  . 


-3- 


page  7-2  Delete  all  of  paragraph  2  after  the  first  tiro  sentences.  Delete  all 
of  last  paragraph  including  eq  35. 

page  7-3  Delete  entire  page 

Insert  following  paragraph 

For  laboratory  size  plasms  negligible  absorption  occurs  for  ce>^0 
For  (o  <«0  the  index  of  refraction  changes  slowly  and  the  incident  rave  is 
not  reflected  until  it  -eaches  a  point  where  eo  *  coQ.  The  absorption  is  very 
great,  however,  so  that  all  incident  radiation  ic  absorbed  With  essentially 
no  reflection.  For  ea  <<%,  fdr  off  resonance  ( <o/c)lt  *  (Vc)  I  m  (1 

1/2 )  ( ce/c )  where  <F  is  given  by  eq  o'.  The  absorption  is  obtained 

by  integrating  this  expression  through  the  plasna  where  H  and  therefore  co^ 
is  a  function  of  Z.  Fran  Kirchoff's  law  the  emission  is  given  by  the 
absorption  computed  in  this  way  tines  the  surface  emission  of  a  black  body 
at  tho  sane  temperature.  In  sumsary}the  plasna  absorbs  and  profusely  emits 
all  incident  radiation  within  a  frequency  interval  given  by 


rn  jl* 


(37) 


where  a>0  a£n  and  ®  are  given  by  the  minima  and  maximum  magnetic  field 
strengths  respectively  and  L  is  the  plasna  length  tiaes  the  coefficient  of 
tho  Kaxwell-Boltmann  distribution  in  eq  27*. 


page  7-4  Delete  entire  pege  except  for  last  sentence  beginning  an  this  page. 

pego  8-4  \/~2r  ♦  1  in  eq  54  should  bo  in  denooinator 

page  8-5  Insert  aftor  this  page  the  following  paragraphs: 

Ifhen  a>  <  r  ®0  the  real  part  of  tho  P  's  aro  as  given  in  eqs  34-36  also. 
But  the  absorptive  or  imaginary  part  becomes 


Note  that  while  for  the  fundamental  this  expression  and  the  requirement 
«  <  r  yields  half  a  Gaussian  curve,  for  the  hsmonics  (i.  e . ,  r>l)  the 
absorption  is  far  less  than  that  for  a  staple  Gaussian  by  fVie”ftctor  (r‘ 

S »  raised  to  some  positive  power.  This  factor  is  always  less  than  one  and 
arises  froa  the  velocity  dependence  of  the  harmonic  strength  function 
expr„o£*ed  in  eqr.  20  and  21,  The  higher  harmonics  are  especially  suffocated 
by  this  factor.  For  large  r  the  series  ray  be  approximated  by  an  integral 
which  overestimates  PT(<ti)  since  at  the  upper  end  of  the  integral  our 
approximate  expressions  for  the  velocity  dependence  of  the  strength  function 
and  the  non-relativistic  Mixwe  11 -Boltzmann  distribution  are  too  large. 


-4- 


V  ^ A. ' s  —  7  ~  *T—  + !  - 

‘51-  C  L*’r  +l 


-/ 


V 


(b) 


where  <X  *  aQc2/2kT,  and  *  a>/<»c 
For  6j/'o0  ;>  n0cV2kT 


T-  /7/  wx'fvf*  /MC-*] 

I*<  /  (m)  -.  7^  cxr-(i7rj 


(c) 


page  8-6 
page  8-7 


This  depends  on  N</o“5/ For  H  ■  5,000  gauss,  kT  ■  50  kev,  N0  ■  10*4 
electrons/cc,  co  *  10  m0  this  crude  upper  Unit  ^-'lO*4.  For  higher  tenpera- 
tures  or  greater  accuracy  a  relativistic  Maxwell-Bolt  wann  distribution  and 
the  exact  strength  function  eq  20  should  be  used. 

Delete  page  up  to  paragraph  beginning  "The  integrand  in  /]  r(cn) .  .  . " 

Add  to  last  sentence  on  pago  i.  e,  at  resonant  e  *  orn)<  ra^H 

eq  59  should  read: 


u> 

Delete  the  rest  of  the  page  up  to  paragraph  beginning  "Froo  eq  (53)  and. 

fl 

•  • 

Insert  the  following  statement  after  eq  59: 

If  r>  >>  n («)  is  ouch  less  than  one,  and/\2(<0)  is  much  less 

than  t1  (re)  as  may  t*»  immediately  ascertained  from  a  suswrtion  similar  to 
that  performed  in  obtaining  eq  C. 

page  8-8  Insert  within  the  braces  of  eq  62  the  tern  ♦  i  (r  cao/oo)2 

Delete  the  rest  of  page  following  eq  63  and  insert  the  following: 

r-  Xx  (a)  is  therefore  smaller  than  n? (<)  by  a  factor  of  roughly 
[(r2cao2  -  a$)f3apj  This  means  that  (»)  is  usually  loss  than  one 

and  the  absorption  in  a  plasm  of  radius  S  is  readily  estimated  to  be  ICO 
per  cent  for  the  fundamental  and  for  the  higher  harmonics  is 


(/)  r  if,/  1 7 <r~  /  .  Co  C.2 C  1  <r 


y  7  r  - 

&L-t0 

FSP7  cxp-  If? 


/Z^uj-to3, 


(d) 


f 


♦ 
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wherc  eq  20  rather  than  oq  $1  Should  be  employed  in  the  aura  over  r  if  greater 
accuracy  is  desired  with  (r^0^  -  cs^)/3tsr  substituted  for  v^/c*  in  eq  20. 

For  'a  _>>%  the  sin  has  been  over estiraa tod  by  eq  c.  For  ro  m  1  Q*>0 
kT  -  50  kev,  N0  ■  10*4,  H  •  5,000  gauss  eqs  c  and  d  yield  an  absorption  of 
lO^/cn  of  plasma. 

Delete  page  8-9  and  8-10  up  to  last  paragraph  (the  second  one)  on 
the  page. 

page  9-1  Delete  the  first  tiro  paragraphs  on  page 

Insert  the  following  paragraph 

For  plasmas  of  10  -  100  eras  in  diaraeter  the  emission  is  an  appreciable 
fraction  of  black-body  emission  for  frequencies  only  a  few  multiples  of  the 
fundamental  frequency.  The  enission  decreases  rapidly  with  increasing 
frequency.  For  the  plasma  conditions  given  above  (N0  ■  1C*4,  H  ■  5,000  gauss, 
kT  -  50  kev),  the  emission  for  a  m  10b>Q  is  less  than  10~*VL  of  a  black  body 
where  L  is  the  plasraa  diaraeter.  Since  the  emission  depends  only  linearly 
on  N0  while  the  power  production  in  a  Sherwood  device  depends  quadratically 
on  N0  the  relative  importance  of  the  two  processes  depends  linearly  on  N0, 
higher  densities  dt  Teasing  the  relative  importance  of  the  cyclotron  emis¬ 
sion.  As  Trubnikot  and  Kudryavtsev  have  observed  only  the  high  energy  tail 
of  the  Ifcxwe  11 -Boltzmann  electron  distribution  is  affected  by  energy  losses 
due  to  cyclotron  emission.  The  energy  loss  is  further  reduced  by  the 
reflectivity  of  the  walls  and  field  windings.  The  energy  loss  compared  to 
a  black  body  freely  radiating  in  the  absence  of  radiation  reflectors  is 
given  by  A  (1  -  R)  /  (1  -  &  *>  RA)  where  A  and  K  are  defined  above.  Thus 
compared  to  a  black  body  the  energy  less  is  ^\^1  -RifA^l-R  and  is 
(1  -  h)f  (1  -  R)  if  A  <1  -  R. 

vor  radiation  at  an  angle  with  the  piano  perpendicular  to  the  magne¬ 
tic  field  Schwinger  givos  a  more  genoral  expression  than  eq  20. 


where  d Ji  is  the  solid  angle  element. 


For  (v/c)  cos^<;<  1 


- 

(*  *Jl  / 


(48) 


This  has  the  effect  of  introducing  a  factor  oos-2^'  in  the  argument  of  the 
exponent  in  the  approximate  sum  over  r  given  in  eq  c  with  a  resultant  reduc¬ 
tion  in  total  emission  b  an  additional  factor  of  more  than  (kT/rac")  when 
^  is  integrated  over  all  angles. 

p*  ge  9-2  Delete  page  except  for  last  short  paragraph 

page  C-2  The  argument  of  the  arc  tangent  should  be  2  Z' c/(*  -  «0)  with  conse¬ 
quences  discussed  above  in  this  supplement. 
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